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 1 章 緒言 
1.1 背景 
 宇宙構造物の振動は，大きく２つの状態で分類される．一つは，ロケット等での打ち上げ
中に受ける振動で，主として，ロケットのエンジンからの振動や空気力学的な原因で発生す
る音響振動がある．もう一つは，軌道上における微小な振動で，衛星においては姿勢や軌道
制御に起因し，宇宙ステーション等の宇宙実験施設では，クルーの活動や流体系，回転体系
から発生するものがある．いずれの振動も宇宙システムに対し，強度や性能に悪影響を及ぼ
すため，振動の低減や影響を最小限に抑えるための様々な取り組みが行われている．宇宙構
造物の場合，打ち上げコストに直接影響を及ぼす軽量化と装置の信頼性向上が特に重要とな
る．そのため，振動低減技術の適用においても，軽量で高信頼を証明できる装置で実現する
ことが要求され，軽量化と信頼性を高めながらも最大の効果を得る設計が必要となる． 
 
1.1.1 打上げ時の振動低減設計の特徴 
宇宙構造物の強度設計において，適用される荷重は大半が打上げ時の約 60 秒間に受けるロ
ケットからの振動荷重である．その成分は準静的加速度，正弦波振動，及びランダム振動，
音響振動，衝撃などである．実際の設計で用いられる荷重条件は，実飛行データに基づいた
適切な安全率を考慮して設定された設計荷重が用いられる．表 1.1.1-1 はH-ⅡAロケット搭載
の衛星に対する荷重条件の例である［1］．この荷重条件に対し，実際の設計ではさらに確率理
論を取り入れて，設計荷重を設定するが，結果的に，ほとんどの場合，実飛行荷重に比べ相
当過酷な設計荷重を設定することになる． その設計荷重の設定方法にはいくつかの前提があ
るが，大きくは低周波数領域に対する荷重と高周波数領域に対する荷重とに区分される．前
記の荷重成分をこれらの区分で分けるとすれば，低周波数領域では，過渡的な振動を含む準
静的加速度，正弦波振動が含まれ，高周波数領域では，ランダム波振動，音響振動，及び衝
撃がこれに含まれる．宇宙構造物本体に対し，大型構造物や 100Hz以下の固有振動数の低い
構造物に対しては，低周波数領域に区分される荷重が過酷であり，設計において構造様式や，
部材配置，また部材のサイジングに対し考慮すべき支配的荷重となる場合が多い．一方，高
周波数領域に区分される荷重は，高周波数領域に振動モード密度が高い機器や部品に対し，
応力レベルが低くても，荷重が繰り返し加わることによって故障率が高まる場合が多く，電
子部品や高密度精密機器などの設計に対し特に考慮される荷重である．音響やランダム振動
は，開発試験で適用される場合，宇宙構造物本体に対しても過酷となることも多い．以下に
正弦波荷重及びランダム波振動荷重から，設計荷重を算出するまでの流れを示す[2]，［3］． 
（１） 正弦波荷重条件から算出される設計荷重 
正弦波荷重条件は，100Hz までの振動条件が規定されているが，衛星の主要な固有
振動数が 100Hz 以下にある場合は，設計荷重 は以下の式で計算する． 
  
Fs
QGFs ×=                    (1-1) 
ここで， は加速度， はG Q ξ21/ で定義される共振倍率である． 
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 （２） ランダム荷重から算出される設計荷重 
 ランダム振動は，その振幅の確率密度関数が正規分布に近くパワースペクトラム
密度（PSD）で表現される．衛星の設計では，典型的な方法として Miles の式を用
い，正規分布の３σ値を適用した等価な静加速度として設計荷重Fr を下式で設定
する． 
  nn PSDfQFr ××××= 23
π
           (1-2) 
ここで， は，固有振動数， は，固有振動数における，パワースペクトラム密度
である． このように打ち上げ時の振動から設定される荷重条件は，共振倍率Qに大きく
左右されるため，その低減には構造体の減衰率を高める方法が効果的であることがわかる．
その実現の手段として，ロケットのエンジンによる振動に対しては，振動の伝達経路とな
る継手部に減衰機構を適用する方式が効果的であるが，高い荷重が加わる場所であるため，
十分な強度を維持し，また変形量をある範囲内で抑えるための剛性基準を同時に満足する
必要がある．安全な手段としては振動低減技術として，制振材を貼付することによって，
構造体の固有振動モードにおける振動応答を低減する方式
nf nPSD
［4］が一般的であるが，高い減
衰効果得るための貼付場所の特定が困難でありまた特定の振動モードに対しては効果が
得られても，広い周波数領域に対しては効果が低い． 
 
表 1.1.1-1 H-ⅡAロケット搭載衛星の設計荷重条件の例 
正弦波振動 
方向 周波数［Hz］ 加速度［m/s2］ 
機軸方向 5～100 24.52 
機軸と直交方向 5～100 19.62 
 
ランダム振動 
周波数［Hz］ 加速度パワースペクトル密度PSD[G2/Hz]
20～200 
200～2000 
+3dB/oct 
0.032 
実効値 7.8Grms 
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 1.1.2  軌道上における振動低減設計の特徴 
軌道上における振動低減は，姿勢制御精度，観測精度，宇宙実験に対する微小重力環境の
維持と改善が目的である．振動レベルは，姿勢や軌道制御，クルーの活動に起因する振動は，
0Hz～50Hz 程度の比較的低周波数領域の振動であり，流体や回転体系による振動は 50Hz 以上
の振動領域が主体である．またいずれもミリ G からマイクロ G の微小振動レベルの領域であ
る．宇宙実験の結晶成長等の材料実験や観測ミッションにおいては，300Hz までの振動特に
影響を受け易いとされ，その領域に対する振動低減目標が掲げられている．軌道上の振動に
対する低減の方法は，制振低周波領域において，構造物の弾性振動モードが存在しない領域
では，柔軟な支持やアクチュエータによるアクティブ制振やポインティング制御による制振
技術が適用される．弾性振動モードの存在する領域に対しては，制振材貼付による振動応答
の低減が適用されている．図 1.1.2-1 は，宇宙実験用に検討された，微小重力環境維持装置
である．下段に制振継手を用いた振動モードに対する減衰機構で，上段は柔軟支持による剛
体に対する減衰機構である．宇宙ステーションのように与圧空間の場合，微小重力擾乱の伝
達経路は取り付け部だけではなく，音響の空気振動によって，直接構造物を加振するため，
支持部の免震技術と制振材貼付の両者を組み合わせることがより効果的である．特に微小振
動レベルでは，構造減衰が小さく，応答倍率が数十倍から数百倍に増幅するため，弾性振動
モードを低減することはとくに微小重力環境を利用した実験には重要となる． 
 
1.2 宇宙構造物の振動低減設計の重要性と取り組み 
 宇宙機システムの寿命の数年に対し，打ち上げ時あるいは振動試験中の 2 分程度の非常に
短い時間に受ける荷重に耐えるだけのために，構造体の質量は全体質量の 15%から 20%を占め
ていることになる．ミッション当たりのコスト面からも構造体質量の軽量化は重要となる．
構造体の軽量化は，本来はもともと厳しい設計基準を引き下げることがもっとも効果的であ
るが，ロケット側とペイロードである宇宙機システム側でどちらがそのリスクを抱えるかと
いう点から，現実的には基準を引き下げるのは困難である．したがって，基準に対して十分
な安全率を考慮して設計を行うことには変わりはないが，制振設計によって，振動レベルを
十分に低減し，安定した振動予測の下で，設計安全率を適切に設定できれば，構造重力は軽
量化でき，搭載装置の信頼性も向上する．また，近年，宇宙システムの小型化と軽量化の傾
向に伴い，減衰要素の低減を招き，打ち上げ時の振動応答の増大につながることに加え，軌
道上システムに対しても，軌道上における外乱や伸展・展開構造物のような柔軟構造物の振
動が大きく，姿勢制御の精度向上や微小重力環境の維持と改善の点で，振動を低減する要求
は益々高まる．宇宙ステーションの開発においては，図 1.2-1 に示す微小重力擾乱の基準が
設けられている［5］．宇宙ステーションなどの宇宙環境利用では，特に長時間の微小重力環境
という地上では実現できない環境を提供することが特徴であり，その利用価値を高める上で，
微小重力環境の維持と改善は重要である．打ち上げから軌道上に至るまでの様々な状況にお
ける振動低減の要求に対し，その宇宙構造物の振動低減技術は，受動制振，能動制振，準能
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 動制振のいずれかにの方法に区分される，それぞれの特徴を引き出す機構によって振動低減
性能を高めている．  
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物  図 1.2-1 宇宙ステーションにおける微小重力環境要求と予測される擾乱と制振目標 
2.1 宇宙構造物の受動制振技術とその課題 
現在使用されている受動制振技術は，制振材料の内部ひずみエネルギを熱エネルギに変換
ることによって減衰させる方法である．この技術は，機構部品が少なく，高い信頼性と低
ストで実現できる．受動制振技術を用いて，最適な制振特性を得るには，構造物の特性を
分に把握し，低減したい周波数の振動モードにおけるモード歪エネルギの大きい箇所に貼
することが重要である．あるいは設計段階にできるだけ，多くの歪エネルギが制振材料に
中するように設計することが重要である．単純であるため構造設計の信頼性は高いが，構
物の質量や剛性の設計変更，設計誤差による固有振動数や振動モードの変化には順応でき
い等の課題がある．免振構造として，受動制振技術を適用する場合は，支持物の支持部や
手部に制振材によって柔軟に支持する方法が採られている．その場合，支持部の耐荷重が
さく，また荷重負荷時の変形量が大きい等の課題を解決する必要がある．以下に宇宙構造
の受動制振技術の実例を示す． 
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 図 1.2.1-1 は大型衛星の機器搭載ハニカムサンドイッチパネルに拘束板付制振材を貼付た例
である．パネルの全体重量に対し，約 0.3%の制振材貼付によって，パネル中央の応答が 1/2
に低減されている．この方法は，しばしば衛星搭載機器の応答が規定より高い場合に，その
対策として用いられる代表的な制振材の適用例である［6］． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 1.2.1-1 衛星機器搭載パネルへの制振材適用 
 
 
 
図 1.2.1-2 は第１回国際微小重力実験（IML-1）の有機結晶成長装置を搭載する支持フレー
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 ムに制振材を適用した例である［7］．主要な振動モードを機器とフレームの系で発生するよう
に設計することで，歪エネルギの高い部材を特定しやすく，また各振動モードにおいて，フ
レームの曲げ変形時の歪中立軸から，制振材までの距離を遠ざけることで，制振材内部の歪
エネルギを集中させ，より高い減衰効果を安定して得ることができる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 1.2.1-2 第１回国際微小重力実験（IML-1）有機結晶成長装置への適用 
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 図 1.2.1-3 は，トラス部材に制振材を適用した制振継手の実例である［8］．トラスの斜部材
中央を制振材とチューブ状の拘束板で軸方向の力を伝達できるように接合したものである．
各振動モードにおいて，歪エネルギの集中箇所を特定しやすく，受動制振技術の適用による
効果が得られやすい．この高さ 2.4mのトラス部材の１次固有振動モードで制振効果を比較す
ると，制振材を用いないアルミの斜部材のときより 1/10 以上に振動応答場が低減された．使
用された制振材料単体の損失係数（tanδ）は 1.6 である．  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 1.2.1-3制振継手のトラス構造への適用 
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 1.2.2 宇宙構造物の能動制振技術とその課題 
能動制振技術は設計の変更や設計誤差，あるいは外乱の状態に応じて，アクチュエータと
その制御装置を用い，支持構造物を一定の位置に保持することで振動を伝え難くする．減衰
機構として，支持する質量などの変更に適用しやすく，また最適設計の適用が容易である．
とくに位置制御（ポインティング制御）を含めた低周波数領域での制振効果も高い．一方，
駆動部，支持部，計測部，制御部，電源部の機構を伴うシステムであり，システムの信頼性
と構造強度上の信頼性を十分に検討する必要があり，複雑な機構や制御装置が必要であるな
ど，宇宙システムの軽量化に対しては不利である．また能動制振は制御動作において，反力
を伴いそれが他に対し，振動源になるため，適用する際には，他のシステム仕様を考慮した
設計が必要である． 
宇宙システムにおいて能動制振技術は，アンテナや光学機器の要求精度に対し，衛星の姿
勢制御の精度が十分でないと予想されるときに，システムの設計段階からその目標性能を定
義して開発されている．以下にその実例の幾つかを示す． 
 
Payload Pointing System (PPS) はISS（国際宇宙ステーション）に搭載される精密指向ペ
イロード（太陽観測／天体観測／地球観測）を収納するためにNASAが開発中の汎用，再使用
型のポインテｲングシステムである［9］．PPSの外観を図 1.2.2-1 に示す．PPSに作用する外乱
は以下の３タイプに大別されている． 
 （ａ）高レベルであるが，継続時間が限定されているもの 
    ・スペースシャトル（ＳＴＳ）のハードドッキング 
    ・スラスタを使用しての軌道高度保持マヌーバ 
 （ｂ）中低レベルであるが，ほぼ定常的に継続するもの 
    ・乗員の体力維持のための足踏み車（treadmill）運動 
    ・回転する他のペイロード 
    ・IVA／EVA の際の壁の kickoff／着壁 
    ・乗員のくしゃみ 
 （ｃ）PPS の制御系動作時に発生するもの 
    ・ジンバルベアリングの摩擦トルク，ジンバルモータトルクの ripple／cogging 
    ・センサノイズ，制御演算処理系の量子化誤差 
 
（ａ）（ｂ）は宇宙ステーション本体のトラス構造を介して PPS の設置場所に伝達される外乱，
（ｃ）は PPS の動作に起因するものである．このうち，（ａ）は指向性能に重大な影響を及ぼ
し，トラスにハードマウントした PPS では要求精度を満足できないが，継続時間が限定され
ている上に事前に予測可能なので，これらの時間帯を避けた PPS の運用をすべきであるとし
ている．（ｂ）は定常的，不規則的に発生する外乱であり，PPS の定常指向性能に常時影響す
る要因であるが，PPS 制御系は要求精度を満足するとしている．（ｃ）のうち，ジンバルベア
リングの摩擦トルクの影響が最も大きく，超低速追尾モードの開始時や速度反転時には大き
なトランジェントが発生し，要求精度を一時的に満足できないことが指摘されている． 
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図 1.2.2-1 Payload Pointing System(PPS)概観 
 
PPS の研究において，PPS 設置ベースに伝わる振動の影響を低減するため，受動型の振動絶縁
機構が検討された．装置として米国 Honeywell 社の Damping Strut を３対静定組みとして合
計６本使用してジンバルプレートと SIA 部の間に設置する案が検討された．図 1.2.2-2 にそ
の外観を示す．また，受動型の振動絶縁機構のモデルとパラメータを図 1.2.2-3 に示す．
“Nominal”は現行の damping strut のパラメータ，“improved”は現行値に対し改良設計
を見込んだパラメータ値である． 
 2500kg の（ペイロード＋ジンバル）質量を想定した場合，“improved”パラメータでのア
イソレータの水平方向固有振動数は 0.02Hz，垂直方向固有振動数は 0.05Hz であり，低周波
域で最悪 20μG の加速度環境を想定すると strut の最大ストロークは６cm 程度となり，現行
strut でも実現できるとしている．この Damping Strut を使用した場合の，PPS の指向安定度
向上の予測結果を軽量級（250kg 級）ペイロード，中量級（2000kg 級）ペイロード，重量級
(6000kg 級)ペイロードについてＰＰＳをハードマウントでアクティブ制御を行った場合と比
較して３～５倍以上の制振効果が得られることが示されている． 
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 Damping Strut 
Honeywell社 
 
図 1.2.2-2 ＰＰＳで検討された受動制振装置 
 
図 1.2.2-3 受動型の振動絶縁機構のモデルとパラメータ 
 
STABLE（Suppression of Transient Accelerations by Levitation）はNASA MSFC
／MDACが宇宙での微小重力実験用に開発した電磁アクチュエータ使用のアクティブ型の制振
装置で，微小重力下での材料実験（例：タンパク質の結晶成長）や物理化学現象の観測（燃
焼，流体力学等）用ペイロードのための免震プラットホームである［10］．すでにSTS73／USML
－02（1995 年）で飛行実証されている． STABLEの外観を図 1.2.2-4 に示す．STABLEはmiddeck 
locker，免振プラットホーム，アクチュエータアセンブリ，加速度計，変位センサ，エレク
トロニクス／制御ボードから構成されている．アクチュエータはペイロード搭載ラックのベ
ース側に装備した電機子コイルがペイロード側に装備した馬蹄形磁石（サマリウム－コバル
ト磁石）に挿入する構成となっている．図 1.2.2-5 にアクチュエータメカニズムのスケッチ
を示す．コイルは２個の独立な巻線からなり，通電時に磁石のギャップ間磁場方向に垂直な
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 ２方向の力（ローレンツ力）を発生する．加速度擾乱源は周波数範囲により以下のように分
類している． 
  （ａ）低周波（０Hz―0.001Hz）：軌道運動に起因する周期的，緩変化性擾乱 
      重力傾斜，大気抵抗など． 
  （ｂ）中間周波（0.001Hz―１Hz）：不規則で transient な擾乱 
      搭乗員の運動，観測／実験ペイロードの運動，ISS のスラスタ作動等 
  （ｃ）高周波（１Hz 以上）：定常的，正弦波的擾乱 
      ポンプ，コンプレッサー，モータの運転，搭乗員の運動による衝撃， 
      ISS のスラスタ動作の高周波成分等 
 
 
図 1.2.2-4 STABLE の外観図 
 
 
アクチュエータ 
（ボイスコイル） 
図 1.2.2-5 アクチュエータメカニズム 
 
 
 制御系は狭帯域の位置制御ループと広帯域（50Hz）の加速度制御ループから構成されてい
る．位置制御ループは変位センサ信号（2DOF）からプラットホームの６自由度変位を求め，
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 プラットホームの浮上位置をノミナル位置（揺動領域の中心）に保つ働きをする．加速度ル
ープはプラットホームの加速度をゼロに保つ働きをする． 
 
1.2.3  宇宙構造物の準能動制振技術とその課題 
準能動（セミアクティブ）制振技術は制振機構部の特性を能動的に変化させ，受動的に振
動を低減する技術である．制振機構部の特性制御には，摩擦や状態の制御のできる機能性流
体を用いて制動力を調節するため，機構部品が少ない．摩擦の制御は長期に安定化させるの
は難しいため ,実用的には機能性流体を用いた研究が多い．機能性流体には
Electro-Rheological Fluids ．電気粘性流体），印加磁界により見かけの粘度を制御できる
MRF（Magneto-Rheological Fluids．磁気粘性流体），直流電圧印加でジェット流を生じる ECF
（Electro-Conjugate Fluids ．電界共役流体）などが挙げられるが，いずれも電気信号によ
って特有の機能を発揮する．また制御系や電気系に不具合が生じた場合でも，能動制振のよ
うに装置に悪影響を及ぼすことがなく，受動制振としての機能を維持することによって系の
安全性が高いと言える．しかしながら受動制振技術に比べると機構が複雑になり，電源系，
制御装置などの周辺機器を必要とするため，実装スペースが大きい．また宇宙環境において
流体などを長期間に亘って性能を安定させ，アウトガス規制に適合するなど，準能動制振技
術を宇宙構造物の制振技術として実現するための課題は多い．以下に準能動制振技術を用い
た研究例を紹介する． 
 
山形大学中野政身教授らは，1995 年にER流体が電場の作用のもと粘性が可逆的に変化する特
性を利用して図 1.2.3-1 に示すERダンパを試作している［11］．このERダンパは両端に金属性
ベローズを設けその間を円筒状の多重の電極群で結合して完全密閉型の構造となっている.
両端のベローズの受圧板を摺動ロッドで連結し，両液室内を差圧によって往来するER流体の
流動抵抗を電極への印加電圧によって変化することができる．このダンパを用い振動体の絶
対速度の絶対値フィードバック信号に比例して変化するようにしたアクティブダンパとして
の適用例を検討し実用的であることを示している． 
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図 1.2.3-1 電気粘性流体を適用した準能動制振装置（山形大 ER ダンパー） 
 
 
また横浜国立大学の森下純一教授らは,同じくER流体を用い, 1990 年に図 1.2.3-2 に示すピ
ストン・シリンダから成る可変減衰器に関する研究を行った［12］．ER流体の特性と減衰器特
性の関係を試作試験より明らかにし（図 1.2.3-3），その結果に基づき車両に適用した場合の
乗り心地の良さと操縦安定性についてシミュレーションによって検討した．その結果，乗り
心地，操縦安定性とも著しく改善できることを示した． 
 
 
図 1.2.3-2 電気粘性流体を用いたショックアブソーバ（横浜国大 ER ショックアブソーバ） 
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図 1.2.3-3 ER ショックアブソーバの減衰特性 
 
1.3 本研究の目的 
従来，宇宙システムの開発において，制振設計という考え方を設計の初期の段階に取り入
れることはなく，開発中や開発後に振動応答が大きいため低減処置が必要な場合に，制振材
を貼り付けるなどの，いわゆるトラブルシューティング的な処置を行っていた．しかし，宇
宙システム搭載の機器が高精密化と高性能化に伴い，構造系に対しては軽量且つ高減衰性能
を有する構体の要求が高まっている．その要求に対し制振設計を開発当初から積極的に取り
入れ，振動環境を緩和し設計荷重を低減することによって，宇宙システム全体の軽量化と信
頼性を高めることが重要である．制振設計を設計により入れる場合，それ自身がシステムの
電力，空間，重量のリソースの負担にならないよう，最小限の付加で最大の振動低減効果を
得る必要がある．そのためにはまず，宇宙システム構造に制振設計を取り入れた場合の効果
の程度やその適用方法の限界を知っておく必要がある．そのうえでその効果を如何に高める
かを研究する必要があると考える． 
宇宙システム開発における，振動低減技術として受動，能動，準能動のそれぞれの制振技
術について，その適用に際しての基本的な考え方や現状について，本研究の一環として検討
した実績や課題も含めて前記で述べた．この中で，受動制振技術は，軽量化と信頼性におい
て最も適している技術であり，実用化の高い技術である．この受動制振の性能を高めるには，
基本的には制振機構部に歪エネルギを多く発生させるように設計すれば良い．機構を伴わず
単純であるため構造設計の信頼性は高いが，構造物の質量や剛性の設計変更，設計誤差によ
る固有振動数や振動モードの変化には順応できない等の課題がある．また免震構造として，
受動制振技術を適用する場合は，支持物の支持部や継手部に制振材を用い柔軟に支持する方
法が採られている．その場合，耐荷重が小さくまた荷重負荷時の変形量が大きい等の課題を
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 解決する必要がある．このような問題を解くうえで，多目的関数の同時最適設計の手法を取
り入れることは有効である．最適化手法に基づく解析環境は今日多くの解析ツールを利用で
き色々な手法を比較的容易に活用することができるようになった．ところが，実際の設計に
反映できる実用的な解を導くためには，対象となるものの特性，設計の前提条件や制約，使
用材料，実現性，加工性など，多くの経験や知識が必要である．つまり，宇宙システムの設
計初期の段階から制振設計を適用する際に，その制振技術が実現可能で，それを用いると，
どのような効果が得られ，またそれによって他の設計パラメータにどう影響がするかを知れ
ば，最適設計手法を取り入れ易く，また実用的解を導き易くなるものと考える． 
本研究では，宇宙システムへの適用実現性が高い受動制振技術を基本として，実際の宇宙
システムの設計において，受動制振技術を取り入れた場合の振動低減効果，システム性能へ
の影響などを理論と解析に基づいて整理し，最適化手法によって解決し得る課題や目的を明
確にする．これによって，宇宙システムへの制振設計における，最適化手法の適用を容易に
し，より効果的且つ現実的に行えるようになることを目標とする．また，宇宙環境利用にお
ける受動制振技術に対し，本研究では，受動制振技術の利点を活かしその欠点を補うことで
さらに制振性能の高い制振技術の実現の可能性のあることを踏まえ，それを実現する方法と
して準能動制振技術をとりあげ，その実現性を検討した．準能動制振技術は，受動制振に比
べ，機構が複雑であることや，電源系，制御装置などの周辺機器を必要とするため，実装ス
ペースをより必要とする．宇宙環境において流体などを長期間に亘って性能を安定させたり
漏れによる有害なガスの発生を避けなければならない．このように,受動制振技術に比べ，宇
宙構造物への適用を実現するための課題は多い．その課題に対し，電力など，投入するエネ
ルギを極力抑え，高い制振性能を得るために構成要素の最適なパラメータの決定方法の検討
と，決定したパラメータの適用を可能にできる装置の設計について検討する．同時に宇宙用
デバイスとして実利用可能な装置として適用できるように，形状や宇宙環境下での長期安定
性など，宇宙システムの設計技術的な面からの検討も加え，単に理論的な性能だけを満足す
るだけではなく，実現性と実用性の高い装置とすることも本研究の目標とする．理論の確認
においては，基本的な要素による試作試験によって基礎的な性能の確認に基づく数値解析モ
デルの構築を行い，試作要素を用いた実験に基づく，数値解析モデルの改善による正確なモ
デルによる制振性能の予測を行い，その結果との比較によって検証し，実用面を含め評価す
る． 
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 1.4 本研究の構成と概要 
 本論文の第１章では，研究の背景と経緯を述べ，宇宙構造物に適用されるさまざまな制振
技術の特徴と適用の現状を整理し，それぞれの技術課題を示す．本研究の主体は，受動制振
技術と準能動制振技術である．受動制振技術は，主として衛星の打ち上げ時の振動を低減す
るための技術について研究し，準能動制振技術は，軌道上における，宇宙環境利用や姿勢制
御精度の向上に関連し，微小重力環境の維持と低減を目的とした制振技術の研究である．  
第２章では，受動制振技術の適用について，衛星打ち上げ時における過酷な機械環境条件
を緩和することを目的とした受動制振の適用設計について述べる．適用可能な材料や実践的
な制振設計手法をについて整理し，実際の衛星構造設計の工程を踏まえた，より現実的な制
振設計手法について検討する． 特に衛星構造の特徴に適し制振性能の向上と安定性た制振継
手について評価する． 
第３章では，制振継手を，実際の衛星設計に適用した場合を想定した設計作業に沿って，
設計手順を含めた適合性について検討を行う．また，衛星構造の設計で許容可能な設計変更
を行った場合の，衛星全体での制振性能を評価し，剛性と強度性能をはじめとする衛星構造
の信頼性を維持できる制振性能の限界を評価する． 
第４章では，宇宙環境利用における制振技術の適用に関して，微小重力環境での制振設計
の課題を解決するために実際に開発した弾性膜を用いた受動制振装置ついて，その設計理論
と実際の両面から述べる．その結果に基づき，軌道上宇宙構造物の制振装置の改善点を整理
し，その条件に基づいて考案した電気粘性（ER:Electro Rheological））流体を用いた ER ダ
ンパによる準能動制振装置の基本設計と試作を行い，制振性能と実用化について評価する． 
第５章では，ＥＲダンパの制御方法について検討し，制振メカニズムに基づく解析モデル
を用いた線形二次ガウシアン( LQG)による制御則を用い，制振性能向上について検討した． 
第６章では，実用化を目的として，実際の宇宙環境への適合性と省電力化を満足できる装
置としての高性能化を理論的に検討し，その理論に基づく実用的な ER ダンパを試作し，ER
ダンパの基本性能データを取得し，初期のモデルとの比較を行った． 
第７章では，性能データに基づく詳細な解析モデルを作成し，その妥当性を確認したうえ
で，軌道上の宇宙構造物に適用した場合の制振効果の予測を行い，制振性能と実用性につい
て評価する． 
第８章では，各章で論じた本研究の成果についてまとめた． 
図 1.4-1 に以上記した本論文の構成を示す． 
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軌道上における振動低減 
第６章 
宇宙構造用準能動制振 
ＥＲダンパの高性能化と実用化の検討 
・ 高性能化のための理論的検討 
・ 高性能 ERダンパの試作と動的特性
第７章 
宇宙構造用準能動制振高性能 
ER ダンパの宇宙構造物への適用と評価 
・ 高性能 ERダンパの解析モデル 
・ 宇宙構造物への適用と制振予測
８章 結言 
第５章 
宇宙構造用準能動制振ＥＲダンパの 
詳細設計と制御方法の開発 
・ ERダンパの制振メカニズムと 
解析モデル 
制振効果向上の制御方法の検討
第４章 
準能動制振技術による制振設計 
・ 受動制振技術の適用 
・ 軌道上宇宙構造物の制振設計適用条
件 
・ 宇宙構造用準能動制振技術の基本設
実
安
本研究の目的，本論文の構成
 本論文の構成 
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 2 章 宇宙構造用受動制振装置の設計 
受動制振技術の宇宙構造物への適用について，衛星打ち上げ時における過酷な機械環境条
件を緩和するための設計手法について検討する．適用可能な材料の仕様と設計方法，及び実
用的な制振設計手法をについて整理したうえで，振動低減方法として最も効果的と考える制
振継手を提案し，実際の衛星構造設計の工程を踏まえて，より現実的な制振設計手法を検討
する．それにより想定される各設計変数に対する制振効果と系全体に与える影響を明確にし，
設計の最適化における効果的な適用方法を提案する． 
  
2.1 受動制振装置の適用 
人工衛星本体や軌道上展開構造物等の宇宙構造物は，各種センサの搭載要求としてアライ
メント維持性能要求が厳しいため，構造体の継ぎ手，接合部においては，ガタ等によるアラ
イメント再現性の低下を避けるため，位置決めピンや，シェアボルト，規定の締結トルク管
理によって，再現性を確保する．また，材料に対しても，長期間（3～7年）の軌道上宇宙空
間でのアライメント維持及び安定した動特性を得る．このため，安定した金属材料や，試験
によって確認した複合材料が用いられ，構造体の構造減衰率は小さく，打ち上げ時の環境に
おいては，一般的に損失係数η＝0.01～0.05 の値が適用され，共振周波数での応答倍率は 10
～50 倍程度である．構造体の減衰力を高め振動を低減することは，構造体自信の軽量化を図
る上で重要であり，搭載機器の信頼性向上，故障率低減上特に重要である．しかしながら構
造体は，宇宙機システムにおいて，システム主要機器の部品としては打上げ中の荷重に耐え
必要な剛性を保持しなければならない．軌道上においては，強度・剛性基準は打上げ時に比
べて低い．そのため宇宙機の構造体のほとんどは，質量は極力軽量化を図ることが要求され
る．関わらず，そのために使用する質量は継手部や接合部，主要構造部材受動制振技術は，
リソースを必要とせず，簡便で軽量かつ故障のない高い信頼性を維持することで，人工衛星
をはじめ宇宙実験装置において実利用実績が多い．宇宙利用において主に適用される受動制
振技術は粘弾性材料を貼付る方法が多い． 
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 2.1.1 宇宙用制振材料 
軌道上宇宙システムの制振を研究する上で，制振材はブチルゴム系材料などのような，
内部損失特性の高いという理由のみでは使用できない．特にアウトガス，紫外線劣化，あ
るいは放射線劣化など，宇宙環境への適合性を満足する材料であることが，絶対的な前提
条件である．一般に高分子材料は分子構造によってそのゴム領域の弾性率は大きく変化す
る．φを分子鎖の屈曲度に関係したフロント係数，ρ を架橋点間密度，Rをガス定数，T
を絶対温度を表わすと,ゴム領域の弾性率 Er はゴム弾性理論から次式で定義される
［13］,[14]． 
RTEr φρ3=  (2-1) 
 制振特性は粘弾性材料の損失係数η（=tanδ）に依存するが tanδの最大値は図 2.2-1
に示す三要素モデルにより，次式で表わされる．ここで，Egはガラス状領域の弾性率を
示す．tanδを大きくするにはより小さな Erを得るように材料を開発すればよいので
(2-1)式からφの小さな粘弾性材料を用いる．ただし ρ はガラス転移温度と密接な関係で
あり制御しにくい． 
 
    ErEg /tan max αδ ∝        (2-2) 
 
 
Eg 
 
 η
 
 
 
 
図 2 
 
 
宇宙用制新材料として開発した制振材
ベースに開発したものである．tanδが
性可塑剤を用いたものである．SS-37 の
特性の判定基準は，質量損失比：Total 
Condensable Materials（CVCM））でそれ
れも基準値を満足しており，またtanδ
に大きな制振特性を得るために，分子鎖
キシ樹脂を用いたSS-53 を開発された．Er
.1-1 三要素モデ
料NEC製SS-37
最大となる温度
特性を表 2.1-
Mass Loss(TML)と
ぞれ 1％以下お
は 1.3 と，制振
の屈曲の大き
この高分子材料
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はビスフェノールA型エポキシ樹脂を
（ガラス転移温度Tg）の設定には反応
1 に示す．宇宙適用可能なアウトガス
再凝縮物質量比：Collected Voltage 
よび 0.1％以下である．SS-37 はいず
材料として適用可能な値を示す．さら
い（φの小さな）ポリエーテル型エポ
のφは 0.3 でビスフェノール系樹脂の
 
 
 約 1/3 と小さい．SS-53 の特性を表 2.1-2 に示す．アウトガス特性のうち，CVCMについては，
SS-37 に劣るものの，いずれも優れた値を維持しており，tanδは 1.8 で，SS-37 の約 1.5 倍
と大きい．これらの材料は科学衛星および実用衛星に多く用いられている[15]． 
一方，宇宙ステーション等の有人宇宙システムには安全性の観点から，難燃性に優れた材
料が要求される．この要求に対し，分子鎖の屈曲の大きい分子類に，難燃性を向上させるハ
ロゲン其を付与した二臭化エポキシ樹脂を用いた２種類の制振材料を開発した．これらの材
料の特性を表 2.1-3 に示す．同材料はいずれも現在でも使用されており，本研究においても
同材料を適用している．フレマビリティー試験はNASAの規格(NHB8060.1B)にしたがって実施
されたものである．表中の◎印は材料単体で基準に合格したことを示し，○印は両面をアル
ミ板で挟んだ構成でのみ合格したことを示す．これらの材料は，スペースシャトルでの宇宙
環境利用実験IML-1 の実験装置[7]にも適用され，またNASAの搭載条件規格に適合し，高い制振
効果を示した[16]． 
表 2.1-1 宇宙用制振材料 SS-37 の特性 
TML（％） CVCM（％） tanδmax Tg（℃） 
0.65 0.02 1.3 20 
 
表 2.1-2 宇宙用制振材料 SS-53 の特性 
TML（％） CVCM（％） tanδmax Tg（℃） 
0.42 0.14 1.8 15 
 
表 2.1-3 有人宇宙システム環境用制振材料 SDP の特性 
材料名 Tanδmax Tg（℃） Flammability Test 
SDP-3 1.6 25 ◎ 
SDP-4 2.0 20 ○ 
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 2.1.2 受動制振の理論 
制振材貼付による制振効果は，構造体に貼付された制振材の内部で発生する歪エネルギが
全体の構造に対し，どれぐらいの割合で発生しているかで評価できる．制振材貼付の実際の
適用方法は，図 2.1-2 に示されるように，単純に構造体に制振材を貼付した伸縮・曲げ型と，
拘束板を貼付したせん断型がある．人工衛星のパネルには制振材の貼付が多く用いられる
[17,[18]．振動発生部分が特定できる場合や，パネル全体に貼付可能な場合は，伸縮型のものを
適用するのが質量増加への影響が少ない点で有利である．しかし，大抵は振動発生部分を正
確に特定するのは困難であり，また機器の取付など，貼付場所の制約も大きいため部分的に
拘束型を貼付して適用されている．部分的に制振材を適用する場合，貼付位置をどこに設定
するかが重要であり，最小の質量増で最大の制振効果を得るために，衛星構造の荷重の経路，
振動モードの状態を十分に評価する必要がある． 
 
 
 
 
 
 
1d
2d制振材（VEM）
基材 
伸縮・曲げ形制振材貼付 
 
基材 
制振材（VEM）
3d拘束板 
1d
2d
 
 
 
 
 
 
せん断型制振材貼付 
 
図 2.1-2 制振材適用の代表例 
 
制振材貼付による制振特性は，衛星の機器搭載パネルに図 2.1-2 のせん断型の構成で制振
処理されている場合，固有モード iにおける，制振材，拘束層を含む構造物全体の歪エネルギ
を ，制振材部分の歪エネルギを とすると，モード iでのモード減衰比iU0 viU iξ は，以下で表
される． 
oi
vi
i U
Uηξ =2    (2-3) 
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 ∑= viviTvivi kU εε21   (2-4) 
∑= oioiToioi kU εε21   (2-5) 
 
ただし， は，制振材の剛性， は基材の剛性，vk ok vε は制振層内部の歪で oε は構造物の歪を
表す．高いモード減衰比を得るには，制振層内部のモード歪エネルギが最大になるように，
構成する要素の剛性を設定すればよいことが式（2-3）から分かる． 
一方，図 2.1-2 の構成において，全体の剛性とモーダル減衰係数は，一般的に良く知ら
れるRKU(Ross-Kerwin-Ungar)モデルで表すと以下のようになる[19]． 
 
22 )1)(1()2(1
2
ABAB
XY
η
ηξ +++++=   (2-6) 
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ここで， は基材のヤング率， は制振材のせん断弾性係数である． 1E 2G
式（2-6）から，基材，制振材，拘束層の構成においても，適切な値を選択することによって，
損失係数を最大にすることが可能である．また衛星構造に対し適用する制振層と拘束層の剛
性の変化は衛星全体の振動モード形状と荷重または応力の分布に影響しており, 貼付位置の
モード歪の分布から，最適化手法の適用によってこの点においても最適な貼付位置の探索が
可能である．図 2.1-3 に衛星の受動制振技術の適用設計の現状を示す．また実衛星の設計に
おいては搭載機器やハーネス取り付けとの干渉を避ける必要があり制振性能の最適化を検討
する場合，モード形状およびモード歪の分布を求めても，貼付位置の最適化は優先されない
場合が多いうえに搭載機器取り付け部付近でのモード形状は解析とは一致し難い．  
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衛星全体の固有値解析 
モード歪エネルギ率が高く 
且つ貼付可能箇所の探索 
NO 
貼付箇所変更 
制振材貼付箇所の探索
YES 
拘束板・制振層・基材の 
構成要素変更 
RKUモデルを用い粘弾性層におけ
るモード歪エネルギの割合が最
大となる組み合わせを探索 
NO 
系全体の減衰率を高めていく 
　最大→
+++++
=
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2
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vi
i U
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図 2.1-3 衛星の受動制振技術の適用 
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 2.2 受動制振装置の適用設計 
継手に受動制振技術を適用する場合も制振特性理論は式（2-3）と同様である[20]．衛星全体
に対し，できるだけ多くの歪エネルギを制振材部分に発生させるように設計する点は変わら
ない．しかし機器搭載パネルに制振材を適用する方法のように,歪エネルギの高い部分を特定
し，そこに制振継手を適用するのに比べ，衛星の設計段階で受動制振技術をより確実に取り
込むことが可能である．また，前述の貼付によるものにくらべ，搭載機器やハーネスなどと
の干渉が少なく，設計結果を実構造に適用するのは比較敵的容易である．ただし，機器搭載
パネルへの制振材適用の場合は，基本的に強度部材はパネルであり，制振材の破損が直接衛
星構造強度に影響することはないが，継手部を適用する場合，制振材の破損はそのまま衛星
の構造強度・剛性の性能低下を招く可能性が高いため，パネル適用例とは異なり，設計では
構造強度・剛性と制振特性とのトレードが基本となる．この点に注意すれば，宇宙構造の設
計段階から制振設計を取り入れることが可能である． 
本項では，制振継手への適用で最も制振効果の期待できる衛星とロケットの結合部に制振
材を適用した場合，最適化を検討するための設計パラメータについて実際に適用可能な様々
部分に対する構造特性への影響について解析し，高い制振効果を得るための設計方法を検討
する． 
 
2.2.1 設計の前提 
制振継手の検討では表2.2-1に示す各条件を考慮する必要がある．表中では，設計方法
について具体的な手法を検討するため，H-ⅡA搭載の小型衛星への適用を例に，実用的な
パラメータを想定した． 
 
表2.2-1 制振継手検討の前提（H-ⅡA搭載小型衛星を仮定） 
項目 内   容 
寸法・質量 
寸法：φ500×H80以内 
ロケット側ステーアウトゾーンに干渉しないこと 
質量：2.0Kg以下 
制振材料 
ＳＳ-３７宇宙用制振材相当の粘弾性材料（ＶＥＭ）を仮定 
G＝83Mpa ＠20℃ 
機能仕様 
衛星をロケットに結合できること 
打ち上げ時の想定される荷重環境に耐えること 
軌道上での宇宙環境に耐えること 
性能仕様 
50kg級の衛星を搭載した状態での性能は以下のとおり 
縦(機軸)方向1次固有振動数：100～220Hz 
横(機軸直交)方向1次固有振動数50～200Hz 
1次モード減衰比 ζ=0.06 
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 2.2.2 制振機構の適用方法 
 衛星本体とロケットとのインタフェース部で，制振継手の適用可能な方式として図 2.2-1
に示す 2案を考える．引張/圧縮タイプ Aは，免振構造として使用すれば効果的であるが，剛
性を十分に低くする必要がある．所定の剛性を確保する前提の場合，制振材料自体の減衰効
果のみが有効であるが，このとき制振材料は構造部材として働くため，強度・信頼性維持上
不利となる．またこのような用途においては一般的に減衰効果はせん断タイプに比べて低い．
一方，タイプ B 案は，補強部材に何らかのせん断タイプの制振処理を施すものである．この
場合，強度構造部材は補強部材であり，そこに付与した制振材にひずみエネルギを生じさせ
ることによって，減衰効果を得ようとするものである．制振材料にひずみエネルギを集中さ
せれば，それに伴ってエネルギ散逸が増進し，制振効果を高めることができる．基本構造部
材となるアウトリガは構造信頼性を維持するために必要な強度と剛性を持たせることが必要
であり，結果的には，減衰機構としての全体の剛性と強度に十分な配慮をしたうえで，制振
材料に配分されるひずみエネルギを高めるためのトレードオフがここでは重要となる．この
ようにいずれのタイプも，構造信頼性を維持し，制振効果を高めることは同じであるが，同
じ設計条件において，減衰性能の高いせん断タイプの減衰機構方式について詳細に検討する．
減衰機構の基本設計方式としてアウトリガにせん断タイプ制振機構を適用する．その概念を
図 2.2-2 に示す．また衛星への適用例を図 2.2-3 に示す． 
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 A 免振タイプ(引張/圧縮タイプ)制振材適用 
アウトリガ 
（補強支持部
衛星本体
ロケット結合用 
アダプタ
免振方式 
引張・圧縮型制振材 
ロケッ
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
ロケッ
制振材の貼付 
(せん断ﾀｲﾌﾟ) 
衛星本体
ロケット結合用 
アダプタ
アウトリガ 
（補強支持部
 B せん断タイプ制振材適用 
 
 
図 2.2-1 制振機構の基本適使用方法 
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拘束板 
制振材 
(VEM) 
荷重ﾎﾟｲﾝﾄ 
衛星本体との結合点(仮定) 
補強材 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 2.2-2 制振機構付アウトリガの概念図 
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 ﾛｹｯﾄとの 
結合部 
制振機構付
アウトリガ 
衛星本体 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 2.2-3 制振機構の適用 
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 2.2.3 制振機構の構造検討 
はじめに減衰機構付アウトリガ単体特性について検討した．またその検討結果を用いて全
機系での特性を予測し，試作品設計のための設計パラメータを検討した．減衰機構付アウト
リガの特性を把握するために図 2.2-4 の基本モデルを検討した． 
拘束版 
A7075
結合部回転ばね定数ｋθ
制振材 
(VEM)
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 2.2-4 基本モデル 
 
 
図 2.2-5 に有限要素モデルを示す．本数学モデルを用い以下
ａ） アウトリガ取り付け部回転剛性の制振材層歪エネルギ
ｂ） 制振材層剛性のアウトリガ全体剛性及び制振材層歪エ
- 29 - 荷重ﾎﾟｲﾝﾄ 
衛星本体との結合点補強部材 
A7075
を検討する． 
への影響 
ネルギへの影響 
 
 
  
 
 
 
 
  
X
Y
Z
0.5
0.5
V1
L1
C1
節点数：102447節点 
要素数：56585要素 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
X
Y
Z
0.5
0.5
V1
L1
C1
拘束板
VEM
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 2.2-５ 有限要素モデル 
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 ａ）アウトリガ取り付け部回転剛性の VEM 層歪エネルギへの影響 
ロケット結合構体とアウトリガ取り付け部の結合状態がどの程度ＶＥＭ層に生じる歪エネ
ルギに影響するかを結合条件を変えて検討した．図 2.2-6 各結合状態に対する解析ケースを
示す．図 2.2-7 に変形図,図 2.2-8 に各ケースごとの粘弾性材料歪エネルギの変化を示す．図
2.2-9 に各ケースごとの変形量の変化を示す． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
X
Y
Z
0.5
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C1
単位荷重 
X
Y
Z
123456
123456
123456
123456
V1
L1
C1
X
Y
Z
V1
L1
C1
X
Y
Z
V1
L1
C1
ｹｰｽ 2：結合リングとの接触ｴﾘｱのすべてを 
全拘束 
実際より強い結合 
ｹｰｽ 2：結合リングとの締結部上２点と 
結合リングとの接触ｴﾘｱの半分を完全拘束 
３ケースの中ではもっとも実際に近い 
ｹｰｽ１：結合リングとの締結部のみ拘束 
実際よりは弱い結合 
拘束条件をCASE-1,2,3
の３ｹｰｽ 
 
図 2.2-6 結合状態の解析ケース 
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 X
Y
Z
123456
123456
0.5
V1
L1
C1
Output Set: MSC/NASTRAN Case 1
Deformed(0.0379): Total Translation  
(a) 結合状態ケース 1 
X
Y
Z
0.5
V1
L1
C1
Output Set: MSC/NASTRAN Case 1
Deformed(0.018): Total Translation  
(b) 結合状態ケース 3 
 
 
図 2.2-7 拘束ケース１および３のときの変形図比較
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図 2.2-8 各拘束条件ケースに対する歪エネルギ率 
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図 2.2-9 各拘束条件ケースに対する変位量 
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 図 2.2-11 の歪エネルギおよび図 2.2-12 の変形図の，アウトリガ取り付け部の結合状態によ
る変化からわかるように，アウトリガ取り付け部の回転ばね定数 が，制振材の歪エネルギ
値への影響は大きい．そこで，アウトリガのモデルを下図 2.2-10 のように仮定する． 
θk
 
 
 
 
 
 
 
図 2.3-10 アウトリガ剛性モデル 
θk  P
L
 
k
y
 
上記モデルにおいて荷重 Pに対する荷重点の変位量 y は以下となる． 
k
P
k
PLy +=
θ
2
 ．  (2-7) 
     ここで， 3
3
L
EIk =  ,   ：断面二次モーメントヤング率，IE :
結合リングとの接触面を全て固定したとき(Case-3)の回転ばねを， と仮定し，解析
結果からその他２ケースの を求める． 
∞=3θk
θk
( ) 132 −−×= yyPLk NNθ  ．  (2-8) 
   
ここで，N はケース番号（Case-1，2，3） 
 
表 2.2-2 は と を分解し，仮定したアウトリガの剛性モデルを整理したものである． θk k
表 2.2-2 ばね定数特性評価  
ケース番号 θk  [N･m/rad] k  [N/m] y  [mm] 
１ 1.08E+6 2.70E+5 0.0362026 
２ 5.12E+6 4.49E+5 0.0217929 
３(rigid) ∞ 5.51E+5 0.0177972 
 
表 2.2-2 及び図 2.2-8 の結果を用い，アウトリガ取り付け部の回転ばね定数に対する制振材
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 の歪エネルギ率の変化を図 2.2-11 にまとめた．この結果から，VEM を用いる制振機構におい
て機構部自体の取り付け状態は，減衰特性に顕著に影響することがわかる． 
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ジョイントコンプライアンス　1/kθ　×1.0E-9 [N･m/rad]
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M
部
歪
ｴﾈ
ﾙ
ｷ
ﾞｰ
率
　
[%
]
 
図 2.2-11 アウトリガ取り付け部の回転ばね定数に対する 
制振材の歪エネルギ率の変化  
 
ｂ）制振材層剛性のアウトリガ全体剛性及び制振材層歪エネルギへの影響 
図2.2-12に制振材層の剛性比に対するVEM層歪エネルギ率の変化および制振材層の剛性比
に対するアウトリガ等価ばね定数の変化を示す．ここで剛性比は表 2.2-3 の値を使用し
を基準値１とする．またアウトリガの等価ばね定数は(2-7)式を用い， として
計算した． 
tAG /⋅ ∞=θk
表 2.2-3 制振材の特性値 
せん断弾性係数 G ＝83Mpa 
有効貼付面積 A＝360mm2（18mm×20mm） 
層の厚さ t＝1mm 
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i) 制振材層の剛性の変化に対する歪エネルギの変化 
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ii) 制振材層の剛性の変化に対するアウトリガ等価ばね定数の変化 
 
図 2.2-12 VEM 層の剛性の変化に対する VEM 層における歪エネルギと 
アウトリガ全体の剛性の変化 
- 36 - 
 
 
 2.2.4 構造特性と減衰特性 
前述の減衰機構付アウトリガ単体の検討結果に基づき，全機系での剛性について検討した．
剛性目標は表 2.2-4 の通り設定した． 
 
表 2.2-4 剛性基準 
 
方向 剛性基準：固有振動数 [Hz] 
機軸直交方向 50 以上 
機軸方向 100 以上 
 
また検討においては，衛星本体は剛体とし下表 2.2-5 の質量特性を用いた． 
 
表 2.2-5 質量特性 
 
衛星質量 60 [kg] 
重心位置 
機軸直交方向オフセット 0 (中心) 
高さ方向 衛星分離面から 300 [mm] 
慣性モーメント Ixx=Iyy=Izz=2.5E6 [kg･mm2]  
検討で用いた有限要素モデルを図 2.2-13に示す．本モデルの減衰機構付アウトリガは前述
の単体モデルと剛性( IE ⋅ )を等価にした梁モデルを用いた．本モデルを用い以下の検討を行
った． 
 
a) 制振材層の剛性寄与 
b) 衛星/アウトリガ結合条件の剛性寄与 
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図 2.2-13 全機系有限要素モデル 
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 ａ） 制振材層の剛性寄与 
制振材層の剛性寄与について把握するために前出の表 2.2-3 の制振材層剛性比に対するア
ウトリガ等価ばね定数を用いて用いた．制振材層の剛性に対する全体の固有振動数の変化を
図 2.2-14 に示す．また図 2.2-15 に振動モード図を示す． 
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図 2.2-15  制振材層の剛性に対する全体の固有振動数
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(1)  制振材層の剛性比[G･A/t']/[G･A/t]=1 
図 2.2-18 振動モード図 
 
ｂ） 衛星/アウトリガ結合条件の剛性寄与 
前項での解析結果から，制振材層の剛性を十分に高めても剛性基準を満足することは困難
であるといえる．また制振材層の剛性を高めると制振材層の歪エネルギが減少し減衰性能は
低下する．アウトリガ先端の衛星結合点に加えもう一箇所中間に結合点を追加して検討する．
検討に使用した有限要素モデルを図 2.2-16 に示す．解析結果の振動モード図を図 2.2-17 に
示す．また図 2.2-18 中間結合点の位置に対する固有振動数の変化を示す． 
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図 2.2-16 有限要素モデル 
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図 2.2-17 振動モード図例
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図 2.2-18 中間結合点の位置に対する固有振動数の変化 
 
 
上記結果から，VEM 部剛性比を１，衛星との結合点２点(２点目位置 ’/ =0.5)とした場合
を予測すると下表 2.2-6 の結果が得られる．このときの変形図を図 2.2-19 に示す．  
L L
 
 
表 2.2-6 設計パラメータ案 
衛星との結合点 Gt’/Gt 
等価ばね定数 
[kgf/mm] 
歪エネルギ率 
[%] 
2 箇所 1 1.00E+06 43.35 
１箇所 1 5.51E+05 47.25 
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図 2.2-19 設計案の変形図 
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 2.3 本章のまとめ 
衛星打ち上げ時における過酷な振動環境の低減を目的とした受動制振技術の適用は，制振
材を機器搭載パネルなどの部材に部分敵に貼付する方法に比べ，ロケット結合部分に適用す
る制振継手は，制振性能が格段に高い．しかし，その設計は，衛星本体の設計と併せて行う
必要がある．最適設計のための手法はツールなどを利用して最適計算そのものは容易である
が，実際には，最適設計においてどの設計変数が効果的なのか，またその設計変数の適切な
値の設定など，経験に基づいた手法が必要であるうえ，宇宙構造物の振動特性は，設計変数
の設定によって，常に変動するため，最適な減衰特性を得ることは非常に困難である．宇宙
構造への受動制振の適用方法として，制振材の貼付による方法と，荷重支持部材の継手部に
制振材を介して接続する方法について示したが，制振材の貼付による方法は，一般的に多く
用いられている方法ではあるが，宇宙システムの設計段階から制振設計を取り込んで設計を
進めることにより,高い制振効果を得ることは，貼り付ける場所となるモード歪エネルギの発
生箇所が流動的であり特定が困難であるということと，特定できたとしてもその場所が，搭
載機器やハーネスなどによって多くの制約を受けることが多い．宇宙構造の制振を設計段階
から効果的に取り入れるためには，荷重が集中し荷重の流れが設計変数の変化に左右されず，
また搭載機器やハーネスの影響を受け難い場所に対して，受動制振技術を適用することが効
果的である，2.2 項では小型衛星を対象に，主構造の継手に受動制振技術を適用することに
着目しその可能性を解析で検討した．高分子材料を用いる宇宙用制振材は，構造信頼性の面
で，それだけでは重要な部分での継手部材としては適用できないため，2 次構造部材として
衛星分離部構造と衛星本体構造を結合している部分の補強材として用いるアウトリガに適用
した．アウトリガは終極荷重に対し，変形した場合でも破断に至らず衛星本体を分離しない
という強度条件を満足することを前提にすれば，制振材を適用することは可能であり，また
主要な振動モードにおいて，常に荷重の集中が明確である点で，制振設計が可能となる．有
限要素解析によって，アウトリガの結合方法，歪の分布など，さまざまな側面から，制振材
を適用した場合の，制振材に生じる歪エネルギの変化を求め，小型衛星の高減衰構造の設計
において，制振性能に効果的に作用する設計変数とその値として整理した．
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 3 章 宇宙構造用受動制振装置の制振性能向上 
第 2 章では，制振材のパネル貼付にて制振性能を得る方法に比べて，設計の段階で歪エネ
ルギの集中する場所または部材を計画し，制振継手を適用するほうが，より効率的に制振効
果を得やすいことを述べた．設計方法を検討し，部材の剛性などの設計パラメータが制振性
能に及ぼす影響度を小型衛星本体と分離部構造を例に，常に荷重が大きく集中する部分の継
手の補強部材であるアウトリガに制振材を適用した場合について検討した．本章では，小型
衛する.制振性能はどこまで向上できるかを想定できる様々な方向から検討し，その予測結果
から，実際の制振効果について，性能の限界を含め，詳細に検討する．2 章に基づく制振機
構付アウトリガの実機での構造案を図 3-1 に示す． 
 
 
補強部材本体 
b=22mm 
a=18mm 
制振材料 
VEM 
拘束板 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 3-1 アウトリガ適用の制振機構の構造案 
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 3.1 制振機構部単体の制振性能向上 
一般に制振材の制振効果の解析では，モデル規模が大きくなるため，全体システムでの解
析効率を向上するために，等価縮小モデルを用いる．図 3.1-1 で示した制振機構付アウトリ
ガ構造単体について，実際の小型衛星に適用した場合の制振性能予測を行う．図 3.1-1 にそ
の有限要素モデルを示す．本モデルに基づき制振性能を高めるための検討を行う． 
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3.1-1 制振機構付アウトリガ有限要素モデル 
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 制振機構付アウトリガを衛星に適用した衛星全機系での解析を簡単に行うために，図
3.1.-1 の詳細モデルを 2次元の単純な等価モデルに置き換える[21]．図 3.1-2 はそのモデルの
解析例である．制振継手の制振材層の板厚は，貼付面積に比べ薄いため，有限要素モデルの
要素数が増大する．2 次元モデルを用いて衛星の全機系の解析作業を向上することで，最適
化の検討も効率的に行える．そこで，3 次元モデルを 2 次元モデルに置き換えたときの，構
造特性や制振材の歪エネルギの結果にどの程度の解析誤差が生じるのかを比較しておく．  
 
2 次元モデルに置き換える場合，有限要素における制振材層のモデル化は以下のように等価
要素としてモデル化する． 
 
貼付面積が の制振材のせん断ばね定数 は以下となる． A VS
t
AGS vv
⋅=  ．  (3-1) 
     ここで， ：制振材のせん断弾性係,  vG t ：制振材層の板厚 
     また， で， は制振材の長さ， は制振材の幅である． baA ×= a b
 
有限要素の平面要素（シェル要素）では，幅bを板厚として置き換える． 
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図 3.1-2 制振機構付アウトリガの 2次元モデルの解析例 
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 2 次元の等価モデルの，剛性及び制振材の歪エネルギを，詳細モデルの解析結果と比較し，
表 3.1-1 に示す．また図 3.1-3 に 2 次元等価有限要素モデルと変形図を示す．  
 
表 3.1-1 等価モデルの剛性及び歪エネルギの比較 
 
  基本モデル 等価モデル 
歪ｴﾈﾙｷﾞ 
[%] 
46.7769 46.0871 
荷重負荷点でのたわみ 
[mm] 
0.015201 0.015205 
 
 
2 次元等価モデルを用い，各構成材料（または部材）に対する剛性(荷重に対する変形量で
比較)及び歪エネルギ率の感度について解析した． 
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 等価 FEM モデル 
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図 3.1-3 2 次元等価有限要素モデルと解析結果例 
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 a) 隙間にも VEM を適用したとき 
図 3.1-3 の変形図で，隙間部分の変形は大きく，この変形量も適切な剛性を持つ制振材を
適用すれば，制振材層の歪エネルギを増加することが可能と考える．そこで，隙間にすべて
制振材を貼り付けたモデル（図 3.1-4）を用い，制振材の剛性を変化させたときの，制振材
の歪エネルギとアウトリガ先端の変位量の関係を求めた．図 3.1-5 にその結果を示す．この
場合，制振材部のせん断剛性比が３倍程度まではアウトリガの剛性は急に高まるが，歪エネ
ルギは逆に低下する．衛星全体の剛性を高める目的とし，制振材のせん断剛性を高める場合，
対象となる設計変数の値の，歪エネルギの変化と剛性への寄与度を十分に把握することは重
要である． 
 
ｂ） アウトリガ根元の隙間を埋めた場合の剛性と歪エネルギの変化 
図 3.1-4 及び図 3.1-5 の結果において，剛性と歪エネルギ特性にもっとも影響の大きい部
分は，根元に近いところである．根元部分のみの隙間に VEM を埋めたとき，埋め率と歪エネ
ルギ及び剛性の変化を求めた．図 3.1-6 に数学モデル例を示す．図 3.1-7 に埋め率に対する
歪エネルギ及び剛性の変化の結果を示す． 
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図 3.1-4 隙間全て制振材（VEM）適用した数学モデル    
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図 3.1-5 隙間に制振材（VEM）を適用したときの    
       制振材部剛性に対する歪エネルギの変化 
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図 3.1-6 隙間の埋め率変化のモデル 
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図 3.1-7 隙間の埋め率と剛性および歪エネルギの変化 
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 3.2 衛星本体と制振機構の構造特性と制振性能 
3.2.1 制振機構の構造特性と制振性能 
  3.1 項で検討した制振機構付きアウトリガを衛星に適用した場合，どの程度の制振効果
が期待できるか，また，衛星全体として最適化の適用できる部分について探索するための感
度解析を実施し，今後，最適化設計を適用する場合の適切な場所について評価した．本解析
で用いた，衛星全体の数学モデルを図 3.2-1 に示す．前述の検討から，アウトリガのロケッ
ト結合構体取り付け部の剛性を高めれば制振性能も高まることがわかっている．実際にこの
部分剛性を高めるためには，ロケット結合構体シリンダ形状のアウトリガ取り付け部分の半
径方向のフープ剛性を高める必要がある．そこでまず周方向の剛性と衛星全体の基本振動数
及び VEM の全体に対する歪エネルギの関係を調べた．図 3.2-2 に本検討で用いた数学モデル
を示す．周方向の部材は上下２段でフープ補強部材の幅を 20mm とし，板厚を変化させた．図
3.2-3 にその結果を示す．図 3.2-3 で示されるように，板厚を増加すると固有振動数及び歪
エネルギは上昇する．図 3.2-4 に振動モード図，図 3.2-5 にアウトリガ部分のモード変形図
を示す．フープ剛性補強材を強化し衛星全体の固有振動数が高まるにつれ，基本振動モード
におけるアウトリガ部分の変形は図 3.2-5 のように顕著となる．特に根元付近での隙間の変
形は大きい．前述の検討から根元付近を埋めることで，剛性アップに効果があるが，VEM 部
の歪エネルギは低下する．  
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図 3.2-1 衛星全体評価用数学モデル 
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図 3.2-2 ロケット結合構体剛性検討モデル
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図 3.2-3 各軸固有振動数及び歪エネルギ率の比較 
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図 3.2-4 振動モード 
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図 3.2-5 基本振動モード時のアウトリガの変形 
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 3.2.2 衛星本体構造と制振性能 
前項の結果から，制振機構の構造特性において，制振機構部の制振材部分に変形が多く生じ
るように設計すれば，制振特性は向上する．しかし衛星全体の基本振動数は低下するため，
衛星全体の剛性基準を満足できる最小の剛性は制振機構部で維持する必要がある．前項の結
果において,衛星全体の基本振動数は剛性基準を下回っているが，制振機構部の剛性を以下の
方法で高めてみる． 
・ 全ての隙間にＶＥＭを入れる 
・ ＶＥＭのせん断弾性係数：83Mpa 
・ 根元の隙間の埋め率を 50％とする 
 
上記サイジングで解析した結果を下表 3.2-1 に示す． 
 
表 3.2-1 固有振動数，歪エネルギ率 
 モード VEM 歪エネルギ率[%] 固有振動数[Ｈｚ] 
横 1 次 7.18 41.84 
縦 1 次 5.81 90.30 
 
上記の解析結果から，基本振動数はある程度高めることは可能であるが，その分 VEM 部分
の歪エネルギを犠牲することになる．また,制振機構部だけで剛性を確保するには限界があり，
VEM の歪エネルギの損失に比べ，衛星全体の剛性は上がりにくくなる．同モデルを用い，衛
星本体のベースプレートの剛性を変化させたときの固有振動数，歪エネルギの割合の変化を
計算した．図 3.2-6 にその結果を示す．衛星本体側で剛性を高める処置をするほうが，制振
機構の性能低下への影響は少ない． 
このように衛星本体の剛性を高めることは，全機系の剛性向上と制振効果を維持改善する
のには高めるのに有効である．ここで用いている衛星モデルは，小型衛星を想定した設計用
数学モデルであり，内部に複雑な構造系を有している．前述の図 3.2-4 の振動モードからわ
かるように，内部の構造部材の構造系の振動モードと制振機構付きアウトリガ部のモードが
互いに連成して，全体の１次固有振動モードが得られている．アウトリガ部で生じるモード
と衛星内部のモードの連成が生じる場合，その振動モードにおいてそれぞれに歪エネルギが
分散されることによって VEM 層でのひずみエネルギを効率的に集中させることは困難となる．
この点から，本制振機構を適用する場合，衛星本体の剛性基準を十分に把握することが重要
である． 
ここで，衛星本体と減衰機構付き結合リングとを分離し，衛星本体と減衰機構付き結合リ
ングとのインタフェースポイントを固定したときの，衛星本体単体としての剛性の変化が全
機の減衰特性にどの程度影響するかを解析し，衛星本体の剛性設計基準についいて検討した．
衛星本体の基本振動モードにおける固有振動数を変化させたときの，減衰性能（VEM 歪エネ
ルギ率の変化）の結果を図 3.2-7 に示す．本解析結果から，衛星本体の剛性を高めることに
よって，予想通り歪エネルギの割合は増加することが確認できた． しかしながら衛星本体の
- 61 - 
 
 
 剛性を高めることはそのまま質量増加につながるため，設計において制振装置部分の連成に
よる影響をある程度抑えることができ，基準を満足したうえで，極力低い固有振動数の値を
設定することが望ましい．例えば本図の場合，横で 170Hz，縦１次が 370Hz 付近までが歪エ
ネルギ率の変化が大きいので，この付近を本体の固有振動数を設定する一つの目安といえる． 
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図 3.2-6 ベースプレートの剛性変化に対する固有振動数， 
歪エネルギの割合の変化 
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図 4.2-9 衛星本体剛性に対する制振効果及び全機系剛性の変化 
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図 3.2-7 衛星本体の剛性による減衰機構特性と衛星全体の固有振総数の変化 
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 3.3 制振機構を適用した衛星の制振性能向上の検討 
3.3.1 制振性能向上と剛性設計 
 制振機構を適用した衛星全体の制振性能に関しての 3.2 項までの検討結果を基に，各
部材の設計変数をどのように設定すれば，制振性能の向上に寄与するか，また強度と剛
性基準を満足する制振機構として，衛星全体に対し，制振性能を向上させることがどこ
まで可能なのかを，衛星設計条件の制約の中，設計変数の設定可能な範囲内で解析によ
って評価する．本検討を通して，宇宙構造用受動制振構得の打ち上げ時の荷重に対する
高減衰構造の設計において，宇宙構造物としての強度と剛性基準を満足することを前提
とした制振機構設計の最適化検討の方針を見出す．設計変数は表 3.3-1 に示す１０ケー
スの設計変更内容に関して検討し，それぞれのケースにおいて，制振材料（VEM）の衛
星構造全体に対する歪エネルギの割合を求め，各ケースの設計変更毎のその割合と固有
振動数の変化を，機軸直交方向と機軸方向の基本振動数についてそれぞれ図 3.3-3 及び
図 3.3-4 に示す． 
 
表 3.3-1 設計パラメータケースの内容 
設計パラメータ 
CASE 番号 
設計変数(設計変更) 設計値 
１ 
初期条件： 
・衛星本体 横 1次 244Hz，縦 1次 523Hz 
・VEM の剛性を 3倍 
・根元の隙間を 50%埋める 
VEM せん断弾性係数
Gvem=83Mpa 板厚 tvem=2mm 
図 2.3.2-39 
２ 
ケース 1+ロケット分離面補強フランジにフ
ープ剛性向上を目的としたパネルを付与 
パネル諸元：擬似当方性 CFRP
積層材を仮定 
Eｈ=70Gpa Gｈ=28Gpa  
板厚tｈ=2mm 
３ ケース 2+ｱｳﾄﾘｶﾞの結合力を強化 固定点を 
４ 
ケース 3+衛星とロケット分離面補強材下側
にアウトリガ取り付け部の局所的な曲げ変
形を抑えるためにケース２のパネルをハニ
カムサンドイッチパネルに変える 
パネル諸元：CFRP 積層材表面
板，アルミハニカムコア 
板厚：表面板tf=1mm， 
コアtc=20mm 
５ 
根元の剛性を高めるため，ケース 4に加え根
元の隙間を 50%に減らす 
図 3.3-1 
６ 
ケース 4+アウトリガ材料をアルミ合金から
チタン合金（Ti6A4V）に変更 
 
７ ケース 4+隙間を VEM で全て埋める 図 3.3-1 
８ ケース 6+先端側も VEM にする 図 3.3-1 
９ ケース 8+拘束板を寸断 図 3.3-2 
１０ ケース 9+VEM の剛性を高める． VEM せん断弾性係数
Gvem=138Mpa 
板厚：tvem=2mm 
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図 2.3.2-39 ケース 1,5,7,8 のモデル説明 
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図 3.3-1 CASE5，CASE7，CASE8 のモデル化 
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図 3.3-2 CASE9 のモデル化 
 
- 65 -  
 
 
  
8
9
10
11
12
13
14
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
改修CASE番号
横
１
次
モ
ー
ド
時
　
歪
エ
ネ
ル
ギ
ー
率
　
[％
]
歪エネルギの割合 
」 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
38
40
42
44
46
48
50
52
54
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
改修CASE番号
横
軸
基
本
振
動
数
　
[H
z]
固有振動数  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 3.3-3 各ケースにおける機軸直交（横）方向１次固有振動数の変化 
及び各モードにおける VEM 部歪エネルギの割合 
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図 3.3-4 各ケースにおける機軸（縦）方向１次固有振動数の変化 
及び各モードにおける VEM 部歪エネルギの割合 
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 3.3.2 制振性能向上と強度設計 
CASE10 が設計の最適解にもっとも近い．このときの制振機構付アウトリガの詳細数
学モデルを作成し，強度について評価した．図 3.3-5 に数学モデルを示す．表 3.3-2 に
示す横方向正弦波応答時の荷重を適用し，制振機構の強度を評価する． 
た．応力解析結果を図 3.3-6 に示す．解析の結果，アウトリガ本体は強度上問題となる
ような高い応力ないことを確認したが，粘弾性材料（VEM）の接着層に相当する個所に
対し，せん断荷重が単位面積あたり 3.8Mpa 程度発生している．この応力に対しては VEM
接着層の接着強度がもっとも厳くなると考える． 
 
表 3.3-2 荷重条件 
 
衛星との結合点 
横荷重(2.0G×10) 
最大荷重 [N] 
荷重(2.5G×10) 
内側 I/F 点 1548 1166[N] 
外側 I/F 点 118 274[N] 
 
 
 
 
 
ここまでの検討結果から，SS-37 の tanδ（=η）を 1.3 と仮定すると，式(2-3)から， 
3.023.03.12 =×==
oi
vi
i U
Uης  
となり，共振倍率Qは， 
3.3
2
1 =≈ ςQ  
以上から正弦波振動応答が緩和され，接着層におけるせん断応力の低下も期待できる．  
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図 3.3-5 数学モデル 
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図 2.3.2-42 応力解析結果 
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 本検討の結果とし制振継手方式の減衰機構付衛星構造の特性を表 3.3-3 に整理した．小
型衛星の分離部構造に制振機構を適用した場合を想定し，衛星本体構造の設計段階から，
制振設計を取り入れた設計工程を試行した結果,制振材を貼り付けて応答低減するとい
った従来のトラブルシューティング的な適用方法では，制振技術を設計段階から取り入
れて，設計を進めることは困難であるが，制振機構を主要構体の結合部に適用すること
で制振技術を設計に取り込むことが可能である．またその最適化も可能となる． 
 
 
表 3.3-3 減衰機構付き結合リング最終案の性能一覧 
 
項目 
制振機構 
VEM 損失係数 
SS-37 
η=1.3 
衛星本体 
Q=10 として 
モーダル減衰 0.05 を 
仮定 
全体見積 
減衰性能 0.3 0.05 0.35 
基本振動数 横 － 244Hz 52Hz 
基本振動数 縦 － 523Hz 140Hz 
安全余裕(MS) － － 0.5 
質量 
1.83kg 
0.229×8 本 
1.99 
ロケット結合構体フープ
剛性補強 
3.82kg 
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3.4 本章のまとめ 
制振機構を衛星分離部構造の補強部材であるアウトリガに適用した方式を，実際の小
型衛星の設計に取り入れた場合の，実用的設計を検証した．その課程において,制振材
の想定されるさまざまな適用方法に対し制振性能の予測を行い，効果的適用方法につい
て評価した．制振材適用において最適設計を考慮する場合，制振効果に対し，とくに衛
星本体の剛性と制振材取り付け部の剛性は影響が大きいことを示した．またその部分の
補強に対して，制振効果の変化の傾向を整理した． 
衛星本体構造の設計段階から，制振設計を取り入れた設計工程において,制振材を貼
り付けて応答低減する従来のトラブルシューティング的な適用方法では，制振技術を設
計段階から取り入れて，設計を進めることは困難であるが，制振機構を主要構体の結合
部に適用することで，衛星本体の設計に大きく左右されず，設計の初期段階から制振技
術を設計に取り込むことが可能であることを示した． 
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 ４章 準能動制振技術による制振と応用 
宇宙環境利用において，宇宙実験や軌道上の観測等において微小なｇ-ジッタの影響
がしばしば問題にある．例えば宇宙ステーション中のｇジッタ特性は，開発当初予想し
たレベルに比べ開発が進むにつれ予想以上に高いことが徐々に明らかとなってきた［22］
．ｇジッタが実験や観測にどの程度影響を及ぼすかは，実験の種類や内容によって異な
るものの，軌道上のｇ-ジッタを低減することは宇宙環境利用を促進するうえで，常に
重要な課題となっている[23] [24]．これらの，ｇジッタを軽減するために，これまでは受
動制振装置と能動制振装置が考えられているが，能動制振はシステムが大掛かりで重量
面でも不利である．一方，受動制振は制振性能を高めるためには，柔軟な支持が必要で
あり，また柔軟であれば，強度不足の面，軌道上における宇宙システムの軌道・姿勢修
正時に過大な変形が生じるためそのための領域確保が必要となる．さらに，柔軟支持系
の共振はｇジッタを増幅し環境を悪化させる．宇宙環境利用における制振は，実験機器
あるいは観測機器が主体であるため，制振装置はできるだけ小型で，しかも安全でなけ
ればならない．筆者らは，膜の弾性の非線形性を利用して，微小重力環境下のみでは制
振性能を発揮し，軌道や姿勢修正時などの大きな加速度下では残留加速度に応じた制振
性能を発揮する小型の非線形受動制振装置を提案し，試作と航空機を用いた微小重力下
での実験を行った．本章では非線形弾性を利用した受動制振装置の宇宙環境利用におけ
る微小重力環境維持について研究結果を述べる[25]． 
 
4.1 弾性膜を用いた宇宙実験用制振装置 
4.1.1 制振装置の試作 
弾性膜は，初期張力が大きいときには，微小な変位に対して復元力がほぼ線形とみな
すことができる．しかし，初期張力を与えないとき，平面状態からの変位が小さい場合，
復元力はほぼ膜の面外剛性と等しく，極めて柔軟な支持が可能である．変位量が増すに
つれ，弾性膜の張力は急激に増大することから大きな復元力を発生することができる．
半径 Rの円形ゴム膜の外周を固定し，膜中央の変位と荷重の関係を図 4.1-1 に示す．ゴ
ム膜の変形量が小さい場合，弾性膜のバネ定数は極めて小さく，変形が大きくなるにつ
れてばね定数が増大する特性がある．したがって，膜で支持された質量は変形が小さい
ときに固有振動数が小さく，変形が大きくなるにつれて固有振動数が増大することにな
る．この特性を活かし，微小重力環境では，極めて低い固有振動数を有する支持系を成
し，軌道上における，軌道や姿勢の修正に生じる高い加速度荷重に対し，被支持体を所
定の範囲内の変形に抑えることが可能となる．この原理に基づき図 4.1-2 の受動制振装
置を試作した．この制振装置 1個の質量は約 100 グラムである．この制振装置は振動が
生じた場合，図 4.1-3 のように動作する．また減衰力はハウジング内部の体積変化によ
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 る内部気体がオリフィスを通過するときの摩擦で得るものである．試作した装置に天秤
状態で吊り合った 10kg の質量を，試作した制振装置で支持した１自由度の系の自由振
動実験を行った．オリフィスの系の変化に対する変位をプロットした結果を図 4.1-4 に
示す． 
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図 4.1-1 弾性ゴム膜の面外変形に対する荷重の変化 
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減衰力調整用オリフィス
被支持体ベース 
図 4.1-2 微小重力実験用の受動制振装置試作品 
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上下荷重に対する挙動 
横荷重に対する挙動 
図 4.1-3 振動外乱に対する制振装置の挙動 
 
0
2
4
6
8
10
12
14
16
0 0.5 1 1.5 2 2.5
時間（秒)
変
位
　
(m
m
)
 
φ=3.0
φ=1.0
φ=0.5
オリフィス穴径[mm]
弾性ゴム膜厚さ 1.5mm
ｍ=10kg
ｍ
K C
 
 
 
 
 
 
 変位 
 
 
 
 
3 
 
 
図 4.1-4 制振装置オリフィスと減衰特性の変化（実験結果） 
 4.1.2 制振装置の減衰特性 
 制振装置の特性を評価するために，1自由度の単純支持系に置き換えて解析する．制
振装置のばね上質量を ，床面の変位を とすると，制振装置の変位m 1Z Z に対する運動
方程式は次式で表される． 
2
1
2
2
2
)()(
dt
zdmxK
dt
dxC
dt
xdm =++  ．          （4-1） 
ここで， ， は非線形復元力，1zzx −= )(xK ⎟⎠
⎞⎜⎝
⎛
dt
dxC は減衰力で次式で近似できる． 
7
7
5
5
3
31)( xkxkxkxkxK +++=  ．          (4-2) 
dt
dxccC =+= ννννν 　　　,)( 21  ．      (4-3) 
式(4-1）の非線形復元力は，図 4.1-1 に示す弾性ゴム膜の実験データを最小二乗近似
して設定する．式(4-2）式の各パラメータは図 4.1-1 の実験はデータから，式(4-1）式
で とした積分を行い，式(4-3）式のパラメータ ， が実験結果と一致するよ
うに決定した．制振装置の減衰項の非線形性は微小重力への移行時などの安定性に大き
く影響する．微小重力環境における振動の減衰特性は，残留加速度に依存する．今，残
留加速度 が作用しているとき，制振措置の吊りあい変位との関係は 
01 =Z 1c 2c
0a
)(0 xKma = ．       (4-4) 
で でこのばね系が釣り合っている．このときの微小変位に対する非線形ばねのば
ね定数は， 
0xx =
dx
xdKk )( 0=  ．       (4-5) 
となりで制振装置の変位によって変化する．また，変位は小さいので，減衰項，式(2-8）
式は第 1項のみが作用する． 
 床面が微小変位 taz ωsin11 = で振動する場合の支持系上質量への伝達率は， 
22
2
2
2 )2()1(/)2(1
ppp
T ωςωως +−+=  .  （4-6） 
となる．ここで， mkp /= ， mkC 2/=ς である． は残留加速度によって変化す
るから，この制振装置は，残留加速度に応じた応答特性を持つことになる．また，減衰
項の式(4-3）第 2項の減衰項は，制振装置の過渡特性には影響するが，微小重力環境で
の制振性能にほとんど影響しないことが実験で明らかとなっている． 
k
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 4.1.3 微小重力環境下での制振性能の評価 
本制振装置を，実際の航空機による微小重力を利用する実験装置に装着して微小重力
環境下での実験を行った．実験装置を含むばね上質量は 66.9kg である．弾性ゴム膜厚
t=1mm のゴム膜（藤倉ゴム製，ヤング率(実測)E＝8N/mm2）を制振装置を実験装置の下
面の 4 隅に取りつけた（図 4.1-5）．加速度センサーを搭載実験装置と航空機重心近傍
に設置して 3 方向の加速度データを記録した．図 4.1-6 に航空機内上下(z)方向の加速
度データの一例を，また図 4.1-7 に同データの FFT 処理結果を，それぞれ航空機床の振
動と制振装置で支持された実験装置の加速度を比較して示す．制振装置は，微小重力環
境下において 10Hz 以上では 10 分の１程度まで制振していることがわかる．膜の効果は
とくに航空機の予期しない擾乱に対し制振装置が大きく変位し，制振性能は多少低下す
るものの支持した実験装置を周囲のラック等に衝突することなく安全に支持している
ことが確認できる． 支持した実験装置の加速度を航空機床の加速度で除した振動伝達
率のスペクトル分布を図 4.1-8 に示す．前述の 1自由度系モデルを用い， pf /20 π= と
減衰率ς ,を実験値から推定した結果も実験結果と比較して示す． の推定値は，非線
形バネが 0.02～0.03G の残留加速度を前提としたとき，式（4-4）の関係で振動するモ
デルとほぼ等しい． 
0f
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図 4.1-6 航空機弾道飛行による微小重力環実験の結果 
（航空機床と制振装置支持系の加速度データ比較） 
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図 4.1-7 航空機弾道飛行による微小重力環実験の結果 
（航空機床と制振装置支持系の加速度 FFT データ比較) 
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図 4.1-8 振動伝達率スペクトル分布 数学モデル推定値との比較 
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 4.2 宇宙構造用準能動制振 ER ダンパの基本設計  
 前項で述べた弾性ゴム膜を用いた非線形ばね支持の制振装置は，軌道上における微小
重力環境を低減する目的で開発したが，スペースシャトルや宇宙ステーションに応用し
た場合，残留加速度が小さいので，弾性膜の非線形ばね要素はさらに小さいばね定数の
支持状態となり，低い周波数領域からの振動低減が可能となり，良好な制振性能を発揮
することが期待できる．また大変形を伴う外乱に対しては，高いばね定数での支持によ
って安全性を維持しながら，振動を低減できる．しかしながら，受動制振機構であるた
めその支持系での共振周波数においては外乱は，増幅されることは避けられない．また
減衰力はオリフィスなどで一定の調整は可能であるが，減衰力を高めることによって共
振周波数での振動は低減されてもそれより高い周波数領域での振動低減の性能は低下
する．実際に宇宙用として研究開発あるいは実用化されている制振装置について調査し
た結果，ほとんどが能動型に属するものである[26]-[31]．ここで受動制振と能動制振の利
点と欠点を整理し，表 4.2-1 に示す．受動制振の欠点として，前述したように，軌道及
び姿勢修正時における有害な変形と共振周波数における振動増幅の存在は受動制振が
適用されにくい決定的な理由と考える．前項で述べた弾性膜を用いた受動制振装置は，
共振周波数については課題が残るが，能動に比べ格段に適用が容易であり，受動制振の
本来の利点を維持したままこれらの欠点が改善されれば，受動型の利用範囲拡大につな
がり，結果として高信頼性且つ低コスト化が可能となる．  
そこで本章では，理想的な制振装置として共振を極力抑えまた減衰力を外乱に応じて
調整可能な制振装置を考えた．受動制振装置の利点を維持したままで電力や搭載スペー
スを抑えた準能動制振装置について設計する．設計の目標として，具体的には以下の課
題を解決できる制振装置ということになる． 
 
（１） 単純な保持／解放機構の実現 
軌道上において，軌道・姿勢の修正に伴う比較的大きな外力（外乱）に対し，複雑な
メカニズムを伴わずに保持／解放機能を提供できること． 
（２） 共振周波数付近での振動増幅の回避 
共振周波数付近においては減衰率を高め振動応答倍率を最小限に抑制し，高周波数領
域では，減衰率を下げ振動絶縁特性を向上することで，図 4.2-1 に示すような振動応答
特性をこの制振装置が可能とすることである． 
（３） 低電力 
上記（１）及び（２）の制御においては電気的リソースの使用は必須となるであろうが，
その場合でも，消費電力はできるだけ低く抑えること． 
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表 4.2-1 受動制振と能動制振の利点と欠点 
 
タイプ 利点 欠点 
受動型 
機構が単純であり結果として軽量で信頼
性に優れる 
電力不要または低電力である 
実装スペースが小さい 
低コスト 
共振周波数における振動増
幅が存在する． 
軌道及び姿勢修正時におい
て有害な変形を生じる可能
性がある．このため，外乱
に対し安全に保持できるよ
うなロック機構を設ける必
要が生じる． 
能動型 
 
低周波数領域の制振特性に優れる 
外乱に強い 
汎用性に優れる 
機構が複雑となる 
電力を必要とする 
電源系，制御装置など周辺
機器を伴うため実装スペー
スが大きい 
 
0.01
0.1
1
10
0 1 2 3 4 5
振動数比
ω／ωn
振
動
伝
達
率
Tf
 
 
目標とするダンパ性能 
通常の受動制振ダンパ性能  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 4.2-1 理想とする制振装置の応答特性 
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 これらの課題に対し，現象に対して制御力を能動的に与える必要があるため，現実的
には受動制振技術だけでは解決できない．つまり減衰力や剛性など，系の振動特性を状
態によって可変にする．本研究では電場を与えることによって流動特性が大きく変化す
る電気粘性流体（ＥＲ）流体の特性を利用した準能動制振について検討を行い,それを
実現するための制振装置を設計した．ＥＲ流体の特徴[32]から，その応用性及び本研究
における検討項目を以下のとおり設定した． 
 
特徴１：電場を与えるとビンガム特性に似た流動特性が得られる． 
この特徴を利用して,電場を与えことによって発生する降伏応力をロック機
能に応用できると考える．そのための保持力として十分であるかを本研究で評
価する． 
 
特徴２：電場に対し流動特性変化は比較的早い速度で応答する． 
共振周波数付近で減衰力を高め，振動伝達率を低減，高周波領域では減衰力
を最小とし振動遮断性能を向上させることができると考える．本研究では可変
減衰制御において制御則を適用することで最適化が可能かを検討する． 
 
特徴３：低電力 
ER 流体の制御には数十ボルトから２キロボルト程度までの高電圧を必要とす
るが，基本的に ER 流体に使用する溶液は絶縁性である．本研究では，制御に必
要な電圧が実用的なレベルであるか検討する． 
 
4.2.1 電気粘性(ER)流体の制振効果 
 ＥＲ(Electro Rheological)流体とは，外部から電場をかけることでその流体として
の特性を変化させることができる流体である．図 4.2-2 にＥＲの動作概念を示す．ＥＲ
流体は，通常，分散系ＥＲと均一系ＥＲの２つの種類に分けられる[33]．分散系ＥＲ流
体は，分極しやすい物質の微粒子を絶縁性の液体に多数分散させたものである．電場Ｅ
とずり速度 を与えると，電極には下式で表されるせん断応力が生じる．すなわち，電
場がない場合は，速度に比例するニュートン流体の特性を示すが，電場を与えると，電
場に比例したせん断降伏応力が生じ，いわゆるビンガム流体の特性を示す．ここで，
•γ
yτ
は降伏応力である． 
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  通常の受動制振
ずり速度 γ& 
電場
E
 
 
 
 
 
 
図 4.2-2 ＥＲ流体の動作概念 
 
一方，均一系は各種の液晶で，電場によって粘性が大きく変
持たない．分散系ＥＲと均一系ＥＲは，その構成及び性質と
研究においては，ロック性能としての用途もあることから，
研究で用いたＥＲ流体は日本触媒㈱製のＴＸ－ＥＲ８である
いて示す． 
本ＥＲ流体は，スルホン化（スチレン－ジビニルベンゼン
コーンオイル（信越化学工業㈱製：Kfy6-20CS）中に分散し
－ＥＲ８の機械的，電気的特性は以下の通りである． 
 
（１）電場に対する静的特性 
表 4.2-2 に電場ゼロの時の粘度及び粘度電場を与えた時の
 
応力特性及び電流特性 
図 4.2-3 に電場の変化に対する 応力特性と電流特性を示
 
応答特性 
図 4.2-4 に電場を与えた時の応力発生応答特性を示す． 
 
温度特性 
図 4.2-5 に温度変化に対する発生応力及び電流特性の変化
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す． 
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 4.2.2 ER ダンパの適用 
 
以上の特性データから，ＥＲ流体を用いたダンパ（ＥＲダンパ）を設計する場合，以
下の点は設計に反映すべき重要な点である． 
 
共振周波数における振動倍率の低減と高周波領域における振動遮断性能の効果を高
めるためには，表 4.2-2 で示される電場ゼロ時の粘度ができるだけ低く，電場を与えた
時の発生せん断応力はできるだけ高いものが望ましい． 
 
図 4.2-4 に示される応答特性から，50Hz の電場入力に対し，最大で 0.006 秒程度遅
れて応答する．制御周期の設定において考慮する必要がある． 
 
低温になると，発生応力の特性が悪化し，高温側では，消費電力が著しく大きくなる．
実用化にあたって適切な熱設計が必要である． 
 
 
 
 
表 4.2-2 電場ゼロ時の粘度及び電場によって発生するせん断応力 
 
 TX-ER8 (日本触媒製) 
 DC４ｋV/mm AC4kV/mm 
Induced shear stress 
(Current density)  [τER] 
5080Pa 
（13µA/cm2） 
3320Pa 
（42µA/cm2） 
Zero-field viscosity [η0] 115mPa･s 
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図 4.2-3 応力特性及び電流特性 
 
 
 
 
 
図 4.2-4 応答特性 
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図 4.2-5 温度特性 
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 4.3 ER ダンパの基本設計モデルの試作 
図 4.3-1 に試作したＥＲダンパを示す．また表 4.3-1 に主要諸元を示す．本ERダンパ
は 4.1 項で述べた，ペイロードの支持ばねとして弾性膜を用いた非線形受動制振装置を
ベ基本としたものである[36]．主要構成はＥＲ流体に高電圧を印加するための連結部材
とケースから成る電極部分，及び弾性膜で封じられた左右のチャンバである．本体ケー
スをベースへの固定側（マイナスの電極側），センタの連結シャフトをペイロードの支
持側（プラスの電極側）とし，弾性膜の面外剛性によって支持されたペイロードで一つ
の１自由度系を形成している．ベースとペイロード間に生じる相対変位または相対速度
は，直接ケースとロッドの往復運動となり，同時に左右のチャンバ間のＥＲ流体は電極
部の隙間を通って交互に流れる．本構成によるダンパの特徴をまとめると以下のとおり
である． 
・ 弾性膜の面外剛性による支持は柔軟且つ大きなストロークを実現できる． 
・ 膜の面内特性については比較的高い支持剛性を得ることが可能となり，２
枚の弾性膜で電極を支持することで摺動部を無くし摩擦を最小に抑える． 
・ 構造が単純であり設計の容易性，信頼性及び性能の安定性の向上が期待で
きる． 
電圧を印加しないとき，ＥＲ流体は粘性流体と同様の特性を示すため，本ダンパの減衰
力は電極間を往来する流体の速度に比例する．電圧が印加されるとビンガム特性を示し，
この効果による降伏せん断応力によって電圧に応じた減衰力として利用することがで
きる．この降伏せん断応力は速度ゼロにおいても電圧値に応じたある一定の値を示すの
で，軌道・姿勢修正時に有害な変形を生じないための保持機構として利用するものであ
る． 
表 4.3-1 ER ダンパ基本設計試作モデルの主要諸元 
項 目 諸 元 備 考 
電極間の距離 1.0mm  
電極の有効面積 1,960mm2  
ＥＲ流体封入量 12.6cc ＥＲ流体：日本触媒㈱TX-ER8 
重 量 0.238kg 本体重量 0.224+ER 流体 0.014kg 
使用材料 
本体：アルミ合金(A7075) 
弾性膜：ﾌﾞﾁﾙｺﾞﾑ(藤倉ｺﾞﾑ) 
 
ばね定数 
弾性膜非線形ばね特性 
3864N/m @変位量 5mm(最大)
580N/m  @変位量 1mm 
 
最大消費電力 0.6mA DC3Kv 負荷時 
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54
弾性膜
54
ＥＲ流体
60
103
連結シャフト（＋電極）
本体ケース（－電極）
弾性膜
Ｆ
図4.3-1 ＥＲダンパ基本設計試作モデルの概観 
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 4.4 基本設計試作モデルの振動特性 
 ＥＲダンパの基本特性把握と，シミュレーションモデル構築のための動特性データを
取得する目的で，試作したＥＲダンパの電場強度に対する，減衰特性及びヒステリシス
曲線から得られる動特性の変化を測定した． 
 
4.4.1 周波数応答特性 
（１） 試験ケース及び試験条件 
 試作モデルに対し正弦波掃引振動を与え，電場を変化させた時の応答倍率を測定した． 
図 4.4-1 に試験構成を示す．また試験風景を図 4.4-2 に示す．実施した試験ケース及び
試験条件を表 4.4-1 に示す．電場を変化させた時の振動伝達率測定結果を図 4.4-3 に示
す． 
電場強度ｅを高めると共振周波数付近での伝達率は大幅に低減され，高い周波数領域
においては制振性能は低下する．共振周波数の伝達率を低減し，同時に高い周波数領域
においても最適な制振性能を維持するには，周波数成分に応じて電場強度を適切に制御
すれば可能となることが期待できる．電場 3kv/mm 印加時においては 10Hz 付近までは伝
達率 1を維持しその後クーロン摩擦減衰に似た特性を示している．本試作モデルの場合，
電場 3kv/mm で得られる減衰力は，伝達率 1 を維持できる限界の周波数における入力加
速度から推定すると約 15N である．この特性値から軌道・姿勢修正時の保持機構として
十分に適用可能であると言える． 
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試験ケース番号 ダミーマス質量 電場強度（kV/mm） 入力振動 
１ 0.0 
２ 0.5 
３ 1.0 
４ 2.0 
５ 
２．１kg 
3.0 
正弦波掃引 
１Hz～５０Hz 
加振レベル（下図）
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加振は定電流制御で実施，振幅制御は行っていない． 
 
表 4.4-1 減衰特性測定試験の試験ケース及び試験条件 
 加速度センサ
JV-5VCA
ERダンパ（供試体）
ＡＤコンバータ
定盤
データ取得
パソコン
ダミーマス
加速度センサ
JV-5VCA
高電圧電源
0～３kv(１mA)
（+）
 （-）ｽﾗｲﾄﾞﾚｰﾙ
ﾎﾞﾙﾍﾞｱﾘﾝｸﾞ支持
ｽﾗｲﾄﾞﾃｰﾌﾞﾙ
アンプ
ファンクション
ジェネレータ
小型加振器
 
図 4.4-1 減衰特性測定試験コンフィギュレーション 
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ﾀﾞﾐｰﾏｽ
(＋)
小型加振器
ＥＲダンパ
(供試体)
加速度ｾﾝｻ
加速度ｾﾝｻ (－)
高電圧電源
図 4.4-2 正弦波掃引振動に対する応答特性試験風景 
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図 4.4-3 ＥＲダンパの定電場における応答倍率の変化 
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4.4.2 ヒステリシス特性 
（１） 試験ケース及び試験条件 
 表 4.4-2 に試験ケース及び試験条件を示す．図 4.4-4 に試験構成を示す． 
ヒステリシス特性測定試験の結果として，変位－荷重曲線を図 4.4-5 に示す．また，速
度－荷重曲線を図 4.4-6 に示す． 
 ヒステリシス特性試験で得られた結果は，ＥＲダンパの基本設計試作モデルの構成か
ら，弾性膜による非線形ばね特性，ＥＲ流体の流動特性およびＥＲ流体の電場依存特性
の全てを含むものである． 
 
表 4.4-5 ヒステリシス特性測定試験の試験ケース及び条件 
試験ケース番号 振 幅(mmp-p) 電場強度（kV/mm） 周波数 
１ 1.2 
２ 2.0 
３ 4.0 
４ 6.0 
0.0 
５ 1.2 
６ 2.0 
７ 4.0 
８ 6.0 
0.5 
９ 1.2 
１０ 2.0 
１１ 4.0 
１２ 6.0 
1.0 
１３ 1.2 
１４ 2.0 
１５ 4.0 
１６ 6.0 
2.0 
5Hz 
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4.5 本章のまとめ 
微小重力環境の維持改善を目的とした受動制振技術の適用では，柔軟支持によって振
動を遮断する方法が効果的であるが，柔軟支持構造は強度や軌道上における宇宙システ
ムの軌道・姿勢修正時の外乱に対し過大な変形が生じるなどの問題がある．この問題に
対し，本章では弾性膜の面外剛性の特性を利用した受動制振装置を設計し，試作モデル
による実用的な評価を実施した．弾性膜は，面外の変位が小さい場合，復元力は膜自身
の面外剛性と等しくなり，極めて柔軟な支持が可能である．変位量が増すにつれ，弾性
膜の張力は急激に増大することから大きな復元力を発生することができる． 試作した
制振装置を，実際に航空機による微小重力下で実験を行い，航空機床の振動と制振装置
で支持された実験装置の加速度を比較した結果，10Hz 付近で約 10 分の１に振動を低減
できた．また弾性膜は航空機の予期しない擾乱に対し支持体を周囲のラック等に衝突さ
せることなく安全に支持することができる．理論に基づく解析結果は実験とよく一致し
ており，設計が容易で実用性も高いといえる．しかしながら制振装置の支持系での共振
が存在し，共振周波数付近での振動の増幅は避けられない．受動制振技術の利点である
単純な構造で高信頼性の特徴を活かして微小重力環境低減を行う理想的な制振性能は，
共振をできるだけ抑え，かつ高周波数領域での制振性能も維持することである．これを
実現するために，電圧によって粘性を変化できる ER（電気粘性）流体の特性に着目し，
受動制振装置の減衰力を能動的に制御する方法を適用した ER ダンパの基本設計と試作
を行った．試作モデルの周波数応答特性や電圧に対する減衰特性変化のデータなど，ER
ダンパの制振メカニズムやそれを用いた制振効果の評価で必要となる特性データを実
験で取得した． 
 ERダンパ（供試体）
ＡＤコンバータデータ取得
パソコン
固定治具
高電圧電源
0～３kv(１mA)
（+）
 （-）ｽﾗｲﾄﾞﾚｰﾙ
ﾎﾞﾙﾍﾞｱﾘﾝｸﾞ支持
ｽﾗｲﾄﾞﾃｰﾌﾞﾙ
アンプ
ファンクション
ジェネレータ
小型加振器
レーザ
変位計
動ひずみ
アンプ
ﾛｰﾄﾞｾﾙ
 
図 4.4-4 ヒステリシス測定試験コンフィギュレーション 
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図 4.4-5(1/4) ヒステリシス特性測定試験結果 変位－荷重曲線 ケース１～４（電場強度：0.0kV/mm）
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図 4.4-5 (2/4) ヒステリシス特性測定試験結果 変位－荷重曲線 ケース５～８（電場強度：0.5kV/mm）
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図 4.4-5 (3/4) ヒステリシス特性測定試験結果 変位－荷重曲線 ケース９～１２（電場強度：1.0kV/mm）
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図 4.4-5 (4/4) ヒステリシス特性測定試験結果 変位－荷重曲線 ケース１３～１６（電場強度：2.0kV/mm）
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図 4.4-6(1/4) ヒステリシス特性測定試験結果 速度－荷重曲線 ケース１～４（電場強度：0.0kV/mm）
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図 4.4-6 (2/4) ヒステリシス特性測定試験結果 速度－荷重曲線 ケース５～８（電場強度：0.5kV/mm）
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図 4.4-6 (3/4) ヒステリシス特性測定試験結果 速度－荷重曲線 ケース９～１２（電場強度：1.0kV/mm）
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図 4.4-6 (4/4) ヒステリシス特性測定試験結果 速度－荷重 ケース１３～１６（電場強度：2.0kV/mm） 
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５章 宇宙構造用準能動制振ＥＲダンパの 
詳細設計と制御方法の開発 
 
第４章では，微小重力環境の維持と改善を目的とした受動制振技術の適用方法として，
柔軟支持によって振動を遮断する方法が効果的とし,弾性膜の面外剛性の特性を利用し
た受動制振装置の発案に基づく受動制振装置を試作した．航空機による微小重力環境下
でその性能と実用性を評価し，十分に実用的であることを確認した．しかしながら制振
装置の支持系での共振周波数付近での振動の増幅は避けられないという欠点がある．受
動制振技術の，単純な構造で高信頼性という利点を損なわずに，欠点を改善する方法と
して，制御力ではなく減衰性と剛性を変化させる，準能動制振技術を適用することを提
案し，この実現の方法として，電圧によって粘性を変化できる ER（電気粘性）流体の
特性に着目した ER ダンパを試作した．試作した基本設計モデルを用い，周波数応答特
性や減衰特性データなど取得し，ER ダンパの制振特性から，適切な制御をすれば，共
振を抑え，かつ広い周波数範囲に亘って安定した制振特性を維持できる可能性があるこ
とを確認した． 
本章では，実験で得た特性データを用い，ER ダンパの制振メカニズムを理論的に検
討し，制御方法について開発する． 
 
5.1 ER ダンパの解析 
5.1.1 ダンパ構成メカニズムに基づく基本モデル 
ＥＲダンパの基本設計試作モデルの構成に基づき，解析モデルの概念を，弾性膜のば
ね要素 k，減衰力CおよびＥＲ流体の減衰力 を用いて図 5.1-1 のように表す． ERf
 
bx
k  
ERf
x
c
m 
 
 
 
 
 
 
 
図 5.1-1 ＥＲダンパ解析モデル 
 
図 5.1-1 のモデル概念において， はベースとペイロードの相対変位 ，
相対速度 ，およびＥＲダンパの電極間電界強度 の関数として以下で表わされ
る．    
ERf br xxx −=
dtdxr / e
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),,(
dt
dxxeff rrER =     (5-1) 
例として， はダンパ流体がバルブにより連結された液室間を往来するような構造で
は次のようにモデル化されている
ERf
[11],[37]
)sgn(),(),,( 10
dt
dx
dt
dxEc
dt
dxc
dt
dxxef rrrrr τ+=     (5-2) 
ここで（ ）は実験定数，τはダンパ流体による降伏せん断応力で電極間電界強度
とダンパ液の流速Ｕ（ ）の関数である． 
10 ,cc e
dtdxr /=
系の運動方程式は次のようになる． 
ER
b
b f
dt
dx
dt
dxcxxk
dt
xdm +−−−−= )()(2
2
    （5-3） 
ここで， xは支持物の変位， はベースの変位である．ペイロードとベースの相対変
位を， 
Bx
Br xxx −=      (5-4) 
として式(5-3)を rx について書きなおすと以下のようになる． 
 
ER
b
r
rr f
dt
xdmkx
dt
dxc
dt
xdm +−=++ 2
2
2
2
    (5-5) 
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5.1.2 ＥＲダンパ特性のモデル検討 
式(5-5)において，弾性膜のばね要素 ，減衰力 c，は非線形であり，また試作モデ
ルの構成上，これらの特性とＥＲ流体の減衰力 の特性を分離して考えることが困難
である．そこで，本研究ではＥＲダンパの機械的特性として，下式のようにまとめ， 
k
ERf
r
r
ER kxdt
dxcfexvxf −−=),,,( maxmodel     (5-6) 
式(5-5)を書きなおし， 
),,,( maxmodel2
2
2
2
exvxf
dt
xdm
dt
xdm br +−=     (5-7) 
とし， を第４章で述べた実験結果から曲線近似によってＥＲダン
パの機械的特性モデルを構築した． 
),,,( exvxf maxmodel
第４章で示したＥＲダンパに強制変位を与えたときのダンパに発生する力応答測定
結果を用い，シミュレーションに用いるダンパ発生力の形式的な数学モデルとして以下
の曲線近似を行った[38]． 
 
　．
　，
　，
　，
　，
　，
　　，
2
2221202
2
1211101
2
3231303
2
2221202
2
1211101
3
3
2
21
1
21
ebebbEb
ebebbEb
eaeaaEa
eaeaaEa
eaeaaEa
xeaxeaxeaxef
xeb
vebxebxefexvxf
++=
++=
++=
++=
++=
++=
+=
)(
)(
)(
)(
)(
)()()(),(
))(tanh(
)})()(tanh{),(),,,(
maxmaxmaxmaxmax
max
maxmaxmaxmodel
(5-8) 
 
但し，( はダンパの変位および速度，eは印加電圧， 及び はダンパ
発生力の各ヒステレシスサイクルにおけるピーク変位及びその時のピーク発生力であ
る．ここで各展開係数
) )vx, maxx ( max, xef
( )ijij ba , は以下のように上記近似関数値が測定データ の最小２
乗近似となるように決定した． 
if
 
∑ ∑∑ →−=
E i
iii
x
fexvxfJ .min}),,,({ maxmodel
max
2
     (5-9) 
 
印加電圧e＝0.5kV で周波数 5Hz の正弦波状強制変位を与えた場合の変位－力特性，
および速度－力特性について，上記の関数近似を行った結果として展開係数の値を表
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5.1-1 にまた，図 5.1-2，図 5.1-3 に各ヒステリシスサイクルグラフの実験結果と近似
の結果をそれぞれ示す． 
 
表 5.1-1 展開係数の結果 
=i  展開
係数 =j  ０ １ ２ 
１ 1.85 7.13 1.36 
２ -1.01 -7.20 -3.61 ija  
３ 0.37 3.02 1.75 
１ 0.5 0.78 0.0 
ijb  
２ 0.0195 -0.002 0.0 
 
 
本結果から印加電圧が 0.0kV から 0.5kV の間では，上記関数近似で実験値をほぼ再現
できた．印加電圧 1.0kV 時では今回の近似の方法では十分に再現することは困難になる．
しかし印加電圧 0.5kV 以下の減衰力特性は，減衰力として十分であり，本結果を適用し
て制御方法を検討した．さらに高い減衰力を必要とする場合を想定すると，特性をより
良く近似できる方法について，今後の検討が必要になる． 
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(a)電場：ゼロ(0.0kV/mm) 
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(b)電場：0.5kV/mm 
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(c)電場：1.0kV/mm 
図 5.1-2 変位－荷重曲線に対する近似結果
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(a)電場：ゼロ(0.0kV/mm) 
-4
-3
-2
-1
0
1
2
3
4
-40.0 -20.0 0.0 20.0 40.0
VELOCITY　(mm/sec)
FO
RC
E　
(N
)
EXPERIMENT
SIMULATION
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(c)電場：1.0kV/mm 
図 5.1-3 速度－荷重曲線に対する近似結果 
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5.2 ＥＲダンパ制御方法と制振効果予測 
5.2.1 ＥＲダンパ制御則の検討 
関数近似によって作成した数学モデルを用い，ER ダンパの制振性能を予測した．制
振性能予測シミュレーションは，実際の航空機弾道飛行によって取得した微小重力環境
データを用いたものである． 
本研究の目的として挙げた，ERダンパの下記の利用可能性について検討を行うために，
線形２次形式問題（LQG）をベースにした制御方法を検討した[39]． 
制御の目的として，共振周波数付近においては減衰率を高め振動応答倍率を最小限に抑
制し，高周波数領域では減衰率を下げ振動絶縁特性を向上するものである． 
式(5-7)のモデルに対する LQG ベースの制御目標には次のようなものが考えられる．
目的関数を Pとし 
(a)相対変位抑制 
.min)}()({ →+= ∫∞→ dttrutxTLimP r
T
T
2
0
21
    (5-10) 
(b)相対速度抑制 
.min)}(){( →+= ∫∞→ dttrudtdxTLimP r
T
T
22
0
1
    (5-11) 
(c)絶対加速度抑制 
.min)())(( →
⎭⎬
⎫
⎩⎨
⎧ += ∫∞→ dttrudt txdTLimP
T
T
22
2
2
0
1
  (5-12) 
但し， r （>0）は制御に要するエネルギの重みを考慮するための設計パラメータであ
る． 
 LQG 制御は完全な能動制振を対象とした制御手法であり，上記各制御規範に対して最
適な制御力は以下のように得られる． 
dt
dxKxKtu rr 21 −−=)(     (5-13) 
ここで（ ）は最適フィードバックゲインで，次のように与えられる． 21 ,KK
( 221221 1 PPrmKKK ,),( == )
]
    (5-14) 
（ ）は式(5-7)のシステムに対するリカッチ方程式の解行列（リカッチ行列）の
要素である． 
2212 ,PP
[
2221
1211
PP
PP
P =     (5-15) 
ここで，ER ダンパの減衰力は(5-1)式のような形式に規定されているので，LQG 最適制
御力を表すの式(5-13)は ER ダンパにより完全には実現できない．つまり，式(5-13)式
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で与えられる に対し，常に )(tu
)(),,,( maxmodel tuExvxf =     (5-16) 
となることは期待できず， はここまでは仮想的なものにすぎない．そこで次のよう
に と の同相区間でのみ ER ダンパを作動させることを考える． 
)(tu
)(tu ),,,( maxmodel Exvxf
00
0 0
=≤⋅
=>⋅
EtuExvxf
EEtuExvxf
　　の時　　
　　の時　　
)(),,,(
)(),,,(
maxmodel
maxmodel
     (5-17) 
 
但し，電界強度 時点での と の大きさが同じになるように
調節するものとする．このようにして部分的に LQG 制御力を取り込むことができる． 
0E ),,,( maxmodel Exvxf )(tu
 
5.2.2 ＥＲダンパの制振効果予測 
前述の数学モデル及び制御則を用い，実際の微小重力環境におけるＥＲダンパの性能
を評価するために，航空機の微小重力実環境データを用い制振性能の予測解析を実施し
た．本研究における制振性能予測で使用した微小重力環境データを図 5.2-1 に示す．そ
の他，制振性能予測解析における主要な前提条件を表 5.2-1 に示す． 
また制振効果予測解析においては，式(5-14)中の制御に要するエネルギの重み（制御
ゲイン）を考慮するためのパラメータ r (>0)を設計パラメータとし，これを変化させ
た時の振動応答として解析した．また通常の受動型との比較を行う目的で，減衰率（ζ）
を変えた受動型ダンパの応答計算も実施した．表 5.2-2 に解析ケースの一覧を示す． 
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図 5.2-1 航空機の微小重力実環境データ 
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表 5.2-1 制振効果予測解析の前提 
項目 設定値 備考 
ペイロード質量 ｍ＝２ｋｇ  
ばねと減衰力モデル 
式(5-8)または(5-16) 
),,,( maxmodel Exvxf  
モデルダンパ発生力の
形式的数学モデルの近
似曲線を適用 
制御周期 ０．０２sec 
ＴＸ－ＥＲ８の電場印
加時の反応遅れは，約
4msec であることを考
慮し，その 5倍の制御周
期とした 
 
 
表 5.2-2 解析ケース一覧 
解析ケース番号 ダンパタイプ 
制御ゲイン 
1/ r (>0) 
CASE１ 
受動型 
ζ=0.07 
 
－ 
CASE２ 
受動型 
ζ=0.18 
 
－ 
CASE３ 2.0 
CASE４ 10.0 
CASE５ 14.3 
CASE６ 20 
CASE７ 
ＥＲダンパ 
ＬＱＧベース制御 
 
33.3 
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応答倍率曲線の比較から，全体として設計パラメータ r を小さくする－すなわち制
御ゲインを増加する－と，共振倍率は低下し，高周波数帯域での応答倍率は増加する．
ケース３とケース４を比較してみると，共振倍率でケース４はケース３に比べ約６０％
低減でき，且つ高周波帯域ではケース３の制振性能をほぼ維持していることが分かる．
ケース１に対しては，共振倍率をさらに 55％まで低減でき，高周波領域においても良
好な制振効果を維持している．一方ケース４では高周波領域での制振性能は若干悪化し
ているが，共振倍率をケース１の 20%，ケース２の 70%まで低減する結果が得られた． 
図 5.2-3 に，case4 を受動型ダンパの CASE1 及び CASE2 と比較して示す．また CASE7 に
ついても同様に受動型ダンパと比較して図 5.2-4 に示す． 
解析結果を図 5.2-2 に，LQG 制御を適用した CASE3，CASE4，CASE7 と比較して示す．  
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図 5.2-2 制御エネルギの重み付けの変化に対する周波数応答特性の変化 
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図 5.2-3  CASE4（r=0.1）と受動型ダンパ（ζ=0.07,ζ=0.18）の振動応答倍率の比較 
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図 5.2-4 CASE7（r=0.03）と受動型ダンパ（ζ=0.07,ζ=0.18）の振動応答倍率の比較 
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 5.3 ＥＲダンパの評価 
5.3.1 ＥＲダンパの実用性について 
共振周波数付近において減衰率を高め振動応答倍率を最小限に抑制し，高周波数領域では
減衰率を下げ振動絶縁特性を向上するという，本研究におけるＥＲダンパの評価項目につい
て，制振効果予測解析の結果から，最も高い効果を示した CASE４について，応答結果を制御
時の印加電圧プロファイルと併せて図 5.3-1 に示す． 
 本解析の前提に基づく構成においては，制御中の印加電圧は最大で約 0.2kV である．航空
機のパラボリックフライト突入直後から数秒後の安定した微小重力においては，0.12kV 以下
で制御が可能となっている．電圧的には一般的な宇宙搭載機器と比較しても高電圧の領域で
はなく，また電流値を実測値最大の0.6mAを用いても消費電力は100mW以下と省電力である．
また，従来の受動型ダンパに対し，リソースを最小限に抑えた付加装置で，本来の制振性能
を維持し，制振性能を共振周波数付近での微小重力環境の増幅を低減する目的に対し，ＥＲ
ダンパは一つの有効な手段に成り得るといえる． 
 
5.3.2 実用化に向けての評価方法 
 ケース４は共振周波数付近から高周波数帯域全体に対し制振効果が高いという理由から，
最も高性能なケースとして挙げた．しかしながら，要求される振動環境は利用者によって実
際には様々である．したがって，実利用を想定した場合，ケース４以外にも最適解となる場
合がある． 
微小重力環境を利用したユーザの要求は常に全周波数に対して低減を要求するわけではな
い．実験の目的によって，高周波はできるだけ低減し，共振周波数領域の応答倍率の増幅は
支障がない場合，あるいはその逆の共振周波数付近の振動増幅を低減し，そのために高周波
領域での制振性能は低下しても許容の範囲であればいい場合などである．この場合，周波数
領域に対する評価の重み付けすることで，最適解は異なってくる． 
一例として，受動制振の各周波数における理想的な応答倍率を ),,2,1( niFi Λ=　 ，ER ダンパの
応答倍率を ),,2,1( niGi Λ=　 ，周波数成分に対する重みを ),,2,1( niWi Λ=　 とし，以下の評価式
を仮定する． 
 
1)/(1
1
−⎭⎬
⎫
⎩⎨
⎧ ⋅= ∑
=
n
i
iiiw FGWn
P     (5-18) 
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iFの共振倍率付近の応答倍率を 1.0（剛体モード），それ以上の周波数に対してはζ=0.07
の時の応答倍率を目標値とし，共振倍率付近までの を変化させたときの を求めた．結
果を図 5.3-1 に示す．本図から CASE４はいずれの場合においても比較的高い性能を呈してい
るが，重みを小さくする－つまり実験の目的によって，高周波はできるだけ低減し，共振周
波数領域の応答倍率の増幅は支障がない場合は－ケース３が最も性能が高いことになる．こ
のように，実際の適用においては，ユーザの要求によって，評価の重み付けを行うことにな
るであろう．その場合においても，ER ダンパは柔軟に対応できる点で有効となる． 
iW wP
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図 5.3-1 CASE４：振動応答及び制御電力プロファイル 
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図 5.3-2 周波数領域について重み付けを行った場合の評価値 
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 5.4 本章のまとめ    
ER ダンパ試作モデルに対し，ヒステリシスループから，ダンパ全体の剛性，構造減衰率を
含む ER ダンパの機械的特性を同定し，制御方法確立の一つのアプローチとして LQG 制御則を
ベースとした制御方法について検討した．その結果，フィードバック制御で電場強度をコン
トロールすることによって本研究における目的に適合できる ER ダンパが実現できる見通し
が得られた．ER 流体による制御性を高め，高周波における制振性能をさらに向上するために
は，式(5-5)で電場ゼロの時は，ER 流体が減衰力として作用する力を極力少なくし，構造減
衰も極力低く抑えることが重要である．試作した ER ダンパモデルには，ばね要素として電気
的な絶縁性を考慮してブチルゴム製の弾性膜を用いている．膜構造は柔軟な剛性支持を実現
でき且つ大きな変形量を許容できる点で優れており，実用化において有効と考える．しかし
使用材料のブチルゴムについては材料自体が高減衰であり，ER ダンパの性能向上に対し不利
といえる．ER 流体との材料及び電気的な適合性を有し，かつ減衰の少ない材料を使用するこ
とは実用的な装置を開発する上で重用と考える．用いた ER 流体はＴＸ－ＥＲ８であるが，ニ
ュートン粘性減衰率を下げるためには，電場ゼロ時の粘度はできるだけ低い方が有利である．
制振効果予測解析の結果，制御は比較的低い電圧で可能であることから，今後粘度の低い ER
流体の適用によって性能をさらに向上させることが期待できる．また実用化においてはさら
に宇宙環境への適合性として，以下の考慮が必要となる． 
 
使用材料の環境（放射線，紫外線，高真空）への適合性 
ＥＲ流体特性の温度依存性に対応した適切な熱制御 
流体の漏れ防止のための封止設計 
 
上記についてはいずれも一般的であり困難となるような研究開発を要するものはないと考え
るが，ER ダンパとして特に配慮しなければならないのは弾性体として用いる材料である．試
作モデルで用いた膜構造を適用した場合，膜材料として５～６年程度の長期間にわたって機
械的特性が安定し，かつ気密性に優れた材料を適用する必要がある． 
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 6章 宇宙構造用準能動制振ＥＲダンパの 
実用化と高性能化の検討 
 
4 章及び５章で述べた基本設計モデルは受動制振技術の長所を活かし，欠点を最小のリソ
ースによって解決できる有効な手段であるが，宇宙環境への適合性を考慮すると，性能及び
構造的に改善する点が多い．基本設計モデルは構造が単純であり，弾性膜によって柔軟な支
持構造が実現できる．しかし，一方では弾性膜の材料自体の減衰率が高く，また電圧を負荷
しない状態においてもチャンバ内の圧力差で生じるせん断流の抵抗が大きいため，減衰力が
高く，高周波領域における低減効果は低下する．また構造的にも，弾性膜が流体に対して長
期間適合できず特性が安定しないなど，宇宙環境での実用化にはいくつかの改善点が挙げら
れる．本研究では，改善点について，その解決策を検討し，同時に減衰性能，軽量化，消費
電力の省力化を目指した．検討結果に基づく，新たなＥＲダンパ改良モデルを試作し，特性
データを取得し評価した． 
  
6.1 ばね要素を付加した 2要素 ER ダンパによる高性能化 
図 6.1-1 に示す基本設計モデルの概念において，系全体の運動方程式は式(6.1)式のように
なる． 
ER
b
r
rr f
dt
xdmkx
dt
dxc
dt
xdm +−=++ 2
2
2
2
    (6-1) 
基本設計モデルでは， はＥＲ流体が左右のチャンバ内を移動する際のせん断流の抵抗で
あり，電圧によって制御できる減衰力である． は，ベースと被支持物の相対変位を
，相対速度 ，およびＥＲダンパの電極間電界強度
ERf
ERf
br xxx −= dtdxr / Eの関数として式(6-2)
として表わされる．    
),,(
dt
dxxEff rrER =     (6-2) 
式(6-2)において は，チャンバの圧力差によって，ＥＲ流体が電極間の流路を往来する構
造であり， は式(6-3)で表すことができる． 
ERf
ERf
 
)sgn(),(),,(
dt
dx
dt
dxEc
dt
dxc
dt
dxxEf rrrrr τ10 +=     (6-3) 
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 ここで， は実験定数，),( 10 cc τ はダンパ流体による降伏せん断応力で電極間の電界強度と流
速の関数である．基本設計モデルは，図 6.1-1 ようにダンパ下端を固定した１自由度系の構
成であるので，ペイロード側の変位または速度は直接，流体の流れを引き起こす．したがっ
て，減衰力の制御は図 6.1-2 に示すように電界強度に単純に比例した特性を示す．このこと
から，減衰力を高めるうえで省電力化を図ることは困難である． 
  
 
 
bx
k
ERf
c
m x  
 
  
 
 
 
 
 
図 6.1-1 ER ダンパ基本設計モデルの概念図 
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 図 6.1-2 ER ダンパ基本設計モデルの印加電圧と減衰力実験結果 
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 そこで，ＥＲダンパとの結合部にスプリング要素を追加した２要素モデルを考えてみる．図
6.1-3 にモデルの概念を示す． 
m
c
1k
px
ox
ERf
extf
2k
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 6.1-3 ２要素 ER ダンパモデルの概念図 
 
この 2要素モデルの運動方程式は式(6-4)のように表わすことができる． 
extop
p fxxk
dt
xd
m =−+ )(12
2
    
ERpoo
o fxxkxk
dt
dxc =−++ )()( 12         (6-4) 
 
式(6-4)をエネルギ関係式で表すと次式が得られる． 
200
2
02
2
01
2
2
1
2
1
2
1
)(
})()({
dt
dx
c
dt
dx
f
dt
dx
f
xkxxk
dt
dx
m
dt
d
ER
p
ext
p
p
−+=
+−+
    （6-5） 
 
式(6-5)は外力が系に供給するパワーと系の力学的エネルギ（運動エネルギ＋弾性エネルギ）
及びエネルギ散逸の変化率との関係を与えるものである．今，周期的な外力が作用したとす
ると，式(6-5)を１サイクルで積分し，1サイクルのエネルギの変化量 U∆ は次のようになる． 
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 ∫ ∫∫ +−+=
−+=∆
op x
Tt
t
o
oERx pext
dt
dt
dxcdxfdxf
tUTtUU
2)(
)()(
     (6-6) 
 
ここで は式(6-5)の力学的エネルギ，T は変位サイクルの 1 周期である．上式の)(tU
Sdxf
ox
oER −=∫   はＥＲダンパの変位－せん断力特性が表すヒステリシス曲線によ
って囲まれる面積 に負号をつけたものに等しく，ER ダンパのせん断流がもたらすエネルギ
散逸量を表す．式(6-6)は外力が系に供給する機械的エネルギからダンパのエネルギ散逸を減
じた分が力学的エネルギとして系に蓄積されることを意味する．つまり，特に運動が緩慢に
行われる場合には殆ど弾性エネルギとして蓄積される．したがって，力学的エネルギが運動
の各サイクルで減少していくためには，式(6-7)に示すように，ダンパのエネルギ散逸量が外
部供給の機械的エネルギを凌駕することが必要条件である． 
)( 0<
S
∫ ∫∫ ++−<
op x
Tt
t
o
oERx pext
dt
dt
dx
cdxfdxf 2)(      (6-7) 
ここで等価線形化法[40],[41]により を以下の式で表したとする． ERf
 
o
AEjr
rER xeAEG
dt
dxxeff ),(),(),,( σ==       (6-8) 
 
ただし， は正弦波運動するものとして，ox tAxo ωsin= とする．このとき， 
)sincos(
)sincos(
)sin(cos
oo
oo
oER
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&ω
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ωω
σσ
σσ
+=
+=
+=
           (6-9) 
の関係より，１サイクルでの ER ダンパのエネルギ散逸量は以下のようになる． 
∫
∫∫
+
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ここで， は に対して位相遅れを伴うので，ERf ox σ >0 である．電界強度Eが大きくなるとき，
も大きくなるが，上述のように の振幅G ox Aは小さくなる．一方， Eが小さいときGも小
さくなるが > であるからextf ERf Aは大きくなる．よって，式(6-10)中の
が最大値をとるような eを選択することによって最も効率的なエネルギ散逸を得ることが可
能となる． 
2AAeGI ),ω,(=
 
6.2 2 要素 ER ダンパの試作と特性 
前項の検討に基づき，図 6.1-3 に示した概念を実現するためのモデルを試作した．試作に
あたっては，制振性能の向上だけではなく宇宙環境との適合性および性能の長期安定性を同
時に満足することも考慮した．試作モデルの外観および構成を図 6.2-1 に示す．  
2 要素モデルの大きな特徴は，ER 流体を完全に密封し流体の漏れを防ぐために，流体を独
立したチャンバにしたことである．封入された ER 流体とダンパ本体とは磁力で結合し力を伝
達するようにした．磁力結合は図 6.1-3 に示した の機能を兼ねており，磁力結合で得られ
るばね特性で弾性エネルギを蓄積する． 
1k
主要構成は外部ケース(a)，ＥＲ流体を封入したチャンバ(b)，板ばね(c)である.チャンバ
内にはプラス電極となる円筒形のブロック(d)が挿入されており，ジルコニア製のボールベア
リング(e)によって,チャンバ内壁から 1mm の隙間が維持されている. チャンバ本体をマイナ
スの電極とし,プラス電極であるブロックとの間に電場を形成すると電極間に生じるせん断
流れは電場強度によって抵抗力を受ける．外部ケースの中央とチャンバ内の電極ブロック中
央にはリング状の永久磁石(f,g)が取り付けられている.これによって外部ケースとチャンバ
内の電極ブロックは磁力で結合されている.外部ケースを固定としロッド(h)に振動が与えら
れたとき,板ばねの変形に応じて,チャンバと外部ケースの相対変位が生じる.電場が与えら
れないとき,外部ケースと磁気で結合しているチャンバ内のブロックは外部ケースの動きに
追随する．電場が与えられたときは,チャンバ内のブロックは ER 流体のせん断力によって,
チャンバのある位置に固定されるが,外部ケースの磁力がせん断力を上回る場合,ER流体のせ
ん断破壊が生じ，減衰力が得られる．反対に ER 流体のせん断力が外部ケースの磁力を上回る
場合,せん断流は減少しそれに伴って減衰力は低下する．同時に磁気結合された外部ケースは
チャンバ内部のブロックに引き寄せられ外力に対する復元力として働き，弾性ばねの特性を
表す．結果としてダンパ系全体の剛性は増加する.
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図 6.2-1 2 要素 ER ダンパの試作モデル 
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 試作した 2要素ＥＲダンパの性能を把握するために，ヒステリシスループ試験を実施した．
実験風景を図 6.2-2 に示す．取得したヒステリシス曲線の一例を図 6.2-3 に示す． 
ヒステリシス曲線から得られた，印加電圧 に対する損失係数e ηおよび，印加電圧 に対
するＥＲダンパのばね定数
e
Kの関係をそれぞれ図 6.2-4 及び図 6.2-5 に示す．ηは初期モデ
ルの特性とは大きく異なり，0.5kV 付近にピークを持ち，1kV 以降は急激に低下する．一方K
は印加電圧の上昇に応じて増加し 2kV 付近で最大となり，また周波数の変化に対して特性の
変化は見られない．ηは周波数が高くなるにしたがって増加するが，本試験では振幅を一定
にして行っているため周波数依存性についてはここでは詳細な評価できない．しかしいずれ
の周波数においてもη最大の値は 0.5kV 付近で安定している．基本設計モデルと 2 要素モデ
ルの性能を,電極の面積及び重量を考慮して比較した結果を表 6.2-1 に示す．基本設計モデル
のηは 3kV以上で最大 1.0 付近の値を示すのに対し，2要素モデルでは 0.5kV で同程度のη値
を示している．電極の面積とダンパの重量を考慮すると 2 要素モデルの性能は大幅に向上し
たと考える．0.5kV 付近でηが最大になる現象は，式(6-10)で示した考えに一致するもので
ある．  
 
 
 
表 6.2-1   基本設計モデルと 2要素 ER ダンパモデルの性能比較 
 
モデル 損失係数η (最大) 電極の面積 
[cm2] 
重量 
[ｸﾞﾗﾑ] 
基本設計モデル 0.96 (E=3.0kV,  At 9Hz) 19.6 238 
２要素モデル 
0.72 (E=0.5kV,  At 6Hz) 
1.05 (E=0.5kV,  At 9Hz) 
5.5 80 
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図 6.2-2 2 要素ＥＲダンパ試作モデルのヒステリシスループ測定実験風景 
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図 6.2-3(1/2) 電圧に対する変位-荷重特性 加振周波数６Hz 
－ヒステリシスループ測定試験の結果－ 
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図 6.2-3(2/2) 電圧に対する変位-荷重特性 加振周波数１２Hz 
－ヒステリシスループ測定試験の結果－ 
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図 6.2-4  印加電圧 に対する損失係数ηの変化 e
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図 6.2-5 電圧 に対するばね定数Ｋの変化 e 
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 6.3 本章のまとめ 
準能動制振装置の基本モデルでは，１自由度系の構成であるので，ペイロード側の変位ま
たは速度は直接，流体の流れを引き起こす．したがって，減衰力は電界強度に単純に比例し
た特性を示す．このことから，減衰力を高めるうえで省電力化を図ることは困難である．ま
た,ゴム系の弾性膜を用いた構成は，宇宙環境との適合性の面で，装置としての長期安定性を
維持することは困難である．本章では，この点を改善するために，構成として，ばね要素を
追加した 2要素モデルを考え，このばね要素と ER 流体の制動力の特性値を適切に設定するこ
とで，省電力で減衰性能を高めることを理論的に示した．その検証用として試作したモデル
は，長期安定性を実現するために，ER 流体を完全に密封したチャンバ内に封入し，ER 流体の
減衰力のダンパ本体への伝達は磁力結合にて行う構成である．試作モデルについて，電圧に
対するヒステリシス曲線及び剛性特性を実験によって取得した．電圧と減衰特性の関係及び
電圧と剛性特性の関係は，いずれも予測した特徴と同様の傾向であることが示された．また
減衰力だけではなく，電圧によって剛性も変化できる．この特徴を活かし，被支持構造等の
設計変更などに対し，特性を適切な状態に維持することが可能である． 
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 7 章 宇宙構造用準能動制振高性能ＥＲダンパの 
宇宙構造物への適用とその評価 
  
ばね要素を追加した 2 要素モデルの特性は，いずれも予測した特徴と同様の傾向であるこ
とを第 6 章で示した．また減衰力だけではなく，電圧によって剛性も変化できることを考慮
すると，被支持構造等の設計変更などに対し，特性を適切な状態に維持することが可能であ
る. 本章では，試作したモデルの構成要素とそれぞれの特性に基づき，解析モデルを再構築
し，実験で得られた結果との比較を行う．これによって,各構成要素の働きを把握し，宇宙構
造物への適用において，減衰性能と剛性の制御による，振動低減の効果を確認する． 
7.1 ＥＲダンパの振動応答特性 
試作した 2要素 ER ダンパの特性を把握するためにモデルを図 7.1-1 の構成として，根元に
正弦波振動を与えて振動応答特性を計測する実験を行った．実験は，CASE１から CASE3 の条
件で実施した． 
  
表 7.1-1  解析ケース 
ケース 印加電圧 E [kV] 
CASE1 0.0 （印加せず） 
CASE2 3.0 
CASE3 
位相に応じて制御 
0.8kV→0kV 
 
 
各実験のケースで5Hzから30Hzまでの正弦波掃引振動荷重を与えた時の応答を図7.1-2に
示す．位相に応じて入力電圧を変化させた場合，全体に亘って低い応答経路をたどることが
確認された．  
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図 7.1-1 振動応答特性試験風景 
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図 7.1-2 ＥＲダンパの周波数応答実 
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 7.2 周波数応答の実験結果と解析の比較 
前項の2ばね要素ERダンパモデルの実験と同じ状態での解析モデルを図7.1-1のように仮
定する． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
 
 
 
 
図 7.2-1 2 要素 ER ダンパの解析モデル 
 
 
上記モデルの運動方程式は字式で表される． 
 
v
)(
)(),,()(
)(),,()(
tor
itmrrERtovtt
iosrrERtovo
xxx
xxkxxfxxcxm
xxkxxfxxcxm
−=
−−−−−−=
−−−−−=
&&&&
&&&&
τ
τ
      (7-1) 
ただし， 
ox ：ペイロード質量の変位， ：電極ブロック質量の変位， ：ベースの変位 tx ix
sk ：板ばねのばね定数， ：磁石ばねのばね定数， ：ER 流体のニュートン減衰定数 mk vC
ERf ：ER 流体の電圧印加時の減衰力 
実験結果と比較するため、摩擦項 ),,( rrER xxF &τ （ヒステレシス関数）を次のように等価線形
m
px
tx
vCmk
 
ERf
tm
ix
sk  
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 化を行う。 
reqreqrrER xEcxEkxxF && )()(),,( +=τ          (7-2)  
式(7-1)，(7-2)より から への周波数伝達関数は次のようになる。 ix ox
]
)}({)}({
)()}({
[)(
)}({)}({
)]()}([{
)}({)}({)(
)(
)()(
EkksEccsm
EksEcc
kksN
EkksEccsm
EksEcc
EkksEccmssD
sD
sNsT
eqmeqvt
eqeqv
ms
eqmeqvt
eqeqv
eqseqv
++++
+++=
++++
++−++++=
=
2
2
2
2
　　　　　　
　　　　　　
 
(7-3) 
 
ここで，電極ブロック であることを考慮すると式(7-3)は次のように近似できる。 0→tm
)()(
)()(
),(
EksEcms
EksEc
sET
effeff
effeff
++
+= 2            (7-4) 
 
従って式(7-1)のシステムを近似的に次の等価 1自由度系で代替することができる。 
]
)()}({
)((E)}(E){
[)(
]
)()}({
)[()(
))(())((
222
22
222
2
EcEkk
Eckkk
kkEk
EcEkk
k
EccEc
xxEkxxEcxm
eqeqm
eqeqmeq
mseff
eqeqm
m
eqveff
ioeffioeffo
ω
ω
ω
++
+++=
+++=
−−−−= &&&
      (7-5)  
ただし、 はそれぞれ実効減衰係数、実効剛性係数を表し、印加電圧 E の関数
である。 は および
)(),( EkEc effeff
)(),( EkEc effeff 0→E ∞→E で次の値に近づくことがわかる。 
⎥⎦
⎤⎢⎣
⎡
∞→+
→+=
⎥⎦
⎤⎢⎣
⎡
∞→
→+=
）　　　　
　　
　　　　　　
　　
Ekk
EEkk
Ek
Ec
EEcc
Ec
ms
eqs
eff
v
eqv
eff
(
)()(
)(
)(
)()(
)(
0
0
       (7-5’) 
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 実験結果から得られる系の周波数伝達率の共振周波数 )(Erω とその時の共振ピーク倍率
を表 7.1-1 に示す。 )(ETr
 
 
 
表 7.2-1 実験から求めた周波数伝達率の共振周波数 )(Erω と共振ピーク倍率  )(ETr
印加電圧  )(kVE 共振周波数 )(Erω  共振ピーク倍率  )(ETr
0.0 10.5 3.0 
0.8 12.5 2.0 
3.0 15.3 12.0 
 
1 自由度系の共振周波数と共振ピーク倍率は次式で表されるので 
21
eff
eff
r
eff
r
c
mk
T
m
k
+=
=ω
                (7-6) 
これから を求め、周波数伝達率Tを次で計算した。 ),( effeff kc
222
22
})({})({(
})({)}({(
),( ωω
ωω
EcmEk
EcEk
ET
effeff
effeff
+−
+=        (7-7) 
式(7-7)で求めた周波数伝達率の理論値と実験値を図 7.1-1 に示す。両者は良く一致している
ことがわかる。実験時と同様に E=0.8（ｋV）において周波数伝達率の位相に従って E を 0.8
（kV）から 0（kV）に変化させた場合，共振周波数における振動増幅を抑え，高周波領域に
おいては減衰性能を下げ，また剛性を下げることで，高い制振性能を発揮することを確認し
た． 
 
 
 
 
 
 
 
 
- 143 -
 
  
 
 
 
周波数伝達率（理論値）
0.1
1
10
100
0 10 20 30
Frequency(Hz)
Tr
an
sm
is
si
vi
ty E=0(kv)
E=0.8(kv)
E=3.0(kv)
controlled E
 
 
図 7.2-2 周波数伝達率の理論値と実験値 
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 7.3 ER ダンパ特性のモデル化 
式(7-2)式の等価剛性係数、等価減衰係数 を実験結果から次の最小 2乗法により等価
線形化モデルとして求めた（励振周波数=12Hz のデータを使用）。 
),( eqeq ck
∑
=
→−−=
N
n
neqneqn xEcxEkxEFJ
1
2 .min})()(),({ exp &        (7-8) 
ただし 
),(exp nxEF ：印加電圧=E における ER ダンパの変位（ ）－力特性の実測値  nx
nx ：ER ダンパの変位（ ） nx
N：測定データ数 
 
前出の図 6.2-3(2/2)に示した を 12Hz で正弦波状に変化させた場合の の実測
値に対し，式(7-8)により得られた を用いて得られた次式(7-9) による近似結果を図
7.3-1 に示す． 
nx ),(exp nxEF
),( eqeq ck
neqneqnel xEcxEkxEF &)()(),(mod +=               (7-9) 
同図よりモデルは実験結果と良く一致していることがわかる。 
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図 7.3-1（1/3） 実験結果と数学モデルの比較 
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図 7.3-1（2/3） 実験結果と数学モデルの比較 
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図 7.3-1（3/3）） 実験結果と数学モデルの比較 
 
 
 
 
図 7.3-2 に の関係示す。 は および)(),( EcEk eqeq )(Ekeq 0→E ∞→E にて一定値に漸近する
（これらはそれぞれ に相当する）。 は E=0.7～0.8（KV）付近が最大で、 お
よび では減少する。これは実験と傾向が一致している。 
ms kk , )(Eceq 0→E
∞→E
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図 7.3-2 等価剛性係数、等価減衰係数の印加電圧 Eに対する依存性 
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7.4 本章のまとめ 
ばね要素を追加した 2 要素モデルの特性は，減衰特性だけではなく，電圧によって剛性も
変化できる．この特性を利用し，被支持構造等の設計変更などに対し，特性を適切な状態に
維持することが可能である.実際の宇宙構造物に適用すれば被支持構造の設計や特性の変化
に対し，常に安定した制振性能を提供することができる．本章では，試作したモデルの構成
要素とそれぞれの特性に基づき，解析モデルを再構築し，実験で得られた結果との比較を行
い，系に対する ER ダンパ構成要素の各設計値の働きを把握した．本 ER ダンパのヒステリシ
ス特性は１自由度系の構成である基本設計モデルに比べ，全ての電圧において線形減衰に近
いヒステリシス特性曲線を示した．解析モデルの開発において，実物の特性をより正確に再
現できる点で，制御パラメータの最適化が容易となる． 
周波数応答の実験では，周波数伝達率の位相に従って印加電圧を適切に変化させることで，
共振周波数付近での振動応答倍率を最小限に抑制し，高周波数領域では，減衰性能を下げか
つ剛性を下げることで，高い制振性能を発揮することを確認した．また，ヒステリシス特性
曲線に基づいて作成した解析モデルを用いた周波数応答解析の結果は，実験結果と良く一致
している． 
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 ８章 結言 
 
本研究によって，宇宙構造物の制振において，打ち上げ時の過酷な振動環境と宇宙空間に
おける軌道上での微小重力環境の２つの状態に対し，それぞれ適切な制振設計を行うための
手法を確立した．これにより宇宙構造物に受動制振技術の設計の最適化を適用する際，効果
的なアプローチが可能となり設計効率を高めることに寄与できると考える．とくに宇宙環境
利用における受動制振技術の適用は，本来，１自由度支持系のような単純な構成であるため，
最適化設計の手法を取り入れる余地はほとんどなかった．本研究では，受動制振技術の利点
を活かしその欠点を補うことでさらに制振性能の高い制振技術の実現の可能性のあることを
提案し，それを実現する方法として電気粘性（ＥＲ）流体を用いた宇宙構造用準能動制振技
術を考案した．その実現性について，理論的検討及び試作試験による理論の検証を行いその
可能性を明らかにした．この結果，開発された高性能なＥＲダンパは，１自由度系の制振機
構でありながら，外乱の被支持体の状態に応じた，アダプティブな制御が可能となり，宇宙
環境利用における受動制振技術の適用に対しても設計最適化の適用が可能となった． 
 本研究の具体的な成果を，各章で得られた結論に沿って以下にまとめる． 
 
第２章では，宇宙構造への受動制振の適用方法として，制振材の貼付による方法と，荷重
支持部材の継手部に制振材を介して接続する方法について示した．制振材の貼付による方法
は，一般的に多く用いられている方法ではあるが，宇宙システムの設計段階から取り込んで
設計を進めて制振効果を効果的に得ることは，貼り付ける場所となるモード歪エネルギの発
生箇所が流動的であり特定が困難であるということや，特定できたとしてもその場所が，搭
載機器やハーネスなどによって多くの制約を受けることが多い．宇宙構造の制振を設計段階
から効果的に取り入れるためには，荷重が集中し荷重の流れが設計変数の変化に左右されず，
また搭載機器やハーネスの影響を受け難い場所に対して，受動制振技術を適用することが効
果的と考え，小型衛星を対象に，主構造の継手に受動制振技術を適用することに着目しその
可能性を解析で検討した．高分子材料を用いる宇宙用制振材は，構造信頼性の面で，それだ
けでは重要な部分での継手部材としては適用できないため，2 次構造部材として衛星分離部
構造と衛星本体構造を結合している部分の補強材として用いるアウトリガに適用した．アウ
トリガは終極荷重に対し，変形した場合でも破断に至らず衛星本体を分離しないという強度
条件を満足することを前提にすれば，制振材を適用することは可能であり，また主要な振動
モードにおいて，常に荷重の集中が明確である点で，制振設計が可能となる．有限要素解析
によって，アウトリガの結合方法，歪の分布など，さまざまな側面から，制振材を適用した
場合の，制振材に生じる歪エネルギの変化を求め，小型衛星の高減衰構造の設計において，
制振性能に効果的に作用する設計変数とその値について整理した． 
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 第３章では，制振機構を衛星分離部構造の補強部材であるアウトリガに適用した方式を，
実際の小型衛星の設計に取り入れた場合を想定し，構成する構造部材のパラメータについて，
制振性能と剛性の二つの観点で，各部材要素の感度解析を実施した．衛星本体構造の設計段
階から，制振設計を取り入れた設計工程を試行した結果,制振材を貼り付けて応答低減する従
来のトラブルシューティング的な適用方法では，制振技術を設計段階から取り入れて，設計
を進めることは困難であるが，制振機構を主要構体の結合部に適用することで，衛星本体の
設計に大きく左右されず，設計の初期段階から制振技術を設計に取り込むことが可能である
ことを示した．また，衛星構造に受動制振設計を取り入れた場合，強度，剛性を満足するこ
とを前提とし，可能な範囲で制振材適用設計を検討し，衛星全体での制振特性の変化を整理
した． 
 
第４章では，微小重力環境の維持改善を目的とした柔軟支持構造による受動制振技術の適
用について検討した．強度や軌道上における宇宙システムの軌道・姿勢修正時の外乱に対す
る過大な変形を制御する方法を課題とし，その解決策として，弾性膜の面外剛性の特性を利
用した受動制振装置の設計と試作モデルによる実験を行い，性能を評価した．弾性膜は，面
外の変位が小さい場合，復元力は膜自身の面外剛性と等しくなり，極めて柔軟な支持が可能
である一方，変位量が増すにつれ，弾性膜の張力は急激に増大することから大きな復元力を
発生し，構造物を安全に支持できることを検証した．また試作した制振装置を，実際に航空
機弾道飛行による微小重力環境にて実験を行い，航空機床の振動と制振装置で支持された実
験装置の加速度を比較した結果，10Hz 付近の低周波数領域で 10 分の１以上の振動低減効果
を確認した．また微小重力環境において乱気流などによって生じる航空機の擾乱に対し，弾
性膜の特性によって，被支持体をラック等に衝突させることなく安全に支持できることを実
証した．また構成要素の特性実験の結果に基いて作成した解析モデルによるシミュレーショ
ン結果は，航空機実験結果とよく一致しており，実用的な設計が可能であることを示した．
しかし,制振装置支持系の共振点において,振動の増幅は避けられない点を指摘し，受動制振
技術の利点である単純な構造で高信頼性の特徴を維持したまま，共振をできるだけ抑える一
方で，高周波数領域での制振性能を維持できる両立性を持った制振装置の設計を次なる課題
とした．その手段として，ER 流体の特性を利用した準能動制振装置の設計と試作を行った．
試作モデルの周波数応答特性や電圧に対する減衰特性データなどの ER ダンパの動特性を取
得しその性能を評価するとともに，ER ダンパの制振メカニズムの検討と解析モデル作成に必
要なパラメータを整理した． 
 
第 5 章では，試作した ER ダンパモデルの特性データを基に，ダンパ全体の剛性，構造減衰
率を含む ER ダンパの機械的特性を同定し，制御方法確立の一つのアプローチとして LQG 制御
則をベースとした制御方法について検討した．その結果，フィードバック制御で電場強度を
コントロールすることによって本研究における目的に適合できる ER ダンパが実現できるこ
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 とを示した．ER 流体による制御性を高め，高周波における制振性能をさらに向上するために
は，電圧を印加していないときの ER 流体の減衰力を極力小さく，構造減衰自体も極力低く抑
えることが重要である．また実用化においてはさらに宇宙環境への適合性として，使用材料
の環境（放射線，紫外線，高真空）への適合性，ＥＲ流体特性の温度依存性に対応した適切
な熱制御方法，流体の漏れ防止のための封止設計が重要である． 
第 5 章の準能動制振装置の基本モデルでは，１自由度系の構成であるので，ペイロード側
の変位または速度は直接，流体の流れを引き起こす．したがって，減衰力は電界強度に単純
に比例した特性を示す．このことから，減衰力を高めるうえで省電力化を図ることは困難で
ある．また,ゴム系の弾性膜を用いた構成は，宇宙環境との適合性の面で，装置としての長期
安定性を維持することは困難である．第 6 章では，この点を改善するために，構成にばね要
素を追加した 2要素モデルを考え，このばね要素と ER 流体の制動力の特性値を適切に設定す
ることで，省電力で減衰性能を高めることを理論的に示した．その検証のために試作したモ
デルは，長期安定性を実現するために，ER 流体を完全に密封したチャンバ内に封入し，ER流
体の減衰力のダンパ本体への伝達は磁力結合にて行う構成である．試作モデルについて，電
圧に対するヒステリシス曲線及び剛性特性を実験によって取得した．電圧と減衰特性の関係
及び電圧と剛性特性の関係は，いずれも予測した特徴と同様の傾向であることが示された．
また減衰力だけではなく，電圧によって剛性も変化できる．この特徴を活かし，被支持構造
等の設計変更などに対し，特性を適切な状態に維持することが可能である． 
 
第７章では，試作したモデルの構成要素とそれぞれの特性に基づき，解析モデルを再構築
し，実験で得られた結果との比較を行い，系に対する ER ダンパ構成要素の各設計値の働きを
把握した．ばね要素を追加した 2 要素モデルは，電圧によって減衰を変化できるだけではな
く，剛性も変化が可能である．この特徴を利用し被支持構造等の設計変更が生じた場合でも，
減衰と剛性の 2 つの特性を適切な状態に維持することが可能となる. 実際の軌道上宇宙構
造物は，例えば燃料の消費や，アンテナの向き，ロボットアームの形状の変化など，振動特
性が変化する場合を多く想定しなければならない．2 要素モデルの ER ダンパを適用すれば，
被支持構造の設計や特性の変化に対し，常に安定した制振性能を提供することができる．本
ER ダンパのヒステリシス特性は１自由度系の構成である基本設計モデルに比べ，全ての電圧
において線形減衰に近いヒステリシス特性曲線を示した．解析モデルの開発において，実物
の特性をより正確に再現できる点で，制御パラメータの最適化が容易となる．周波数応答の
実験では，周波数伝達率の位相に従って印加電圧を適切に変化させることで，共振周波数付
近での振動応答倍率を最小限に抑制しことを示した．  
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度に関する講演会，3A12,青森八戸, (2004-8-4) 
 
渡辺和樹・山川宏・吉富進・竹澤進，微小重力環境維持におけるＥＲダンパの制振性能, 第
45 回宇宙科学技術連合講演会, 3G3 (2001-10) 
 
渡辺和樹・山川宏・吉富進，微小重力環境利用におけるＥＲダンパの適用第 17 回ﾏｲｸﾛｸﾞﾗ
ﾋﾞﾃｨ応用学会，(2001-10) 
  
羽地和彦・渡辺和樹，小型軽量保持解放機構の開発，第 46 回宇宙科学技術連合講演会,1E12 
(2002-10) 
 
渡辺和樹・飯田亨，非火工品ワイヤ・リリース機構の開発および機能確認試験，第 44 回
宇宙科学技術連合講演会, 2E16 (2000-10) 
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竹澤進・黒木聖司・渡辺和樹，ニューロフィルタによる宇宙機の質量特性推定，第 43 回
宇宙科学技術連合講演会, 2E10 (1999-10) 
 
渡辺和樹・圓山重直・小山正人・金井俊樹，微小重力環境維持・改善のための非線形受動
制振技術の検討，第 41 回宇宙科学技術連合講演会, 97-5-3 (1997-10) 
 
渡辺和樹・日高哲男・川田恭裕・對木淳夫・児玉哲哉・羽地和彦・松本慶一，衛星設計支
援システムの検討，ＧＡ法による宇宙実験運用の計画立案最適化に関する一検討，第 37
回宇宙科学技術連合講演会, 2C16 (1993-10) 
 
清水盛生・木村秀夫・楠瀬智宏・留目一英・辺和樹，航空機による微小重力実験受動制振
機構機能確認試験，宇宙開発事業団成果報告(1992-4） 
 
渡辺和樹・木村秀夫・楠瀬智宏・留目一英，受動制振システムの航空機実験速報， 
第 34 回宇宙科学技術連合講演会 (1990) 
 
渡辺和樹・祖一紀雄・渡戸満・留目一英，ＩＭＬ－１搭載用実験装置 受動制振機構の開
発，第 34 回宇宙科学技術連合講演会, 1H6 (1990) 
 
渡辺和樹・藤森義典・木村秀夫・楠瀬智宏・留目一英，微小振動低減のための受動制振シ
ステムの検討，第 1回Ｄ＆Ｄシンポジウム機械学会(1990-7) 
 
渡辺和樹・藤本淳・留目一英，制振構造材料の宇宙構造物への応用，第 33 回宇宙科学技
術連合講演会, 1D19 (1989) 
 
渡辺和樹・武田直道・留目一英・横山憲二・稲垣純・田辺尚人，微小重力環境改善のため
の受動制振技術の検討，第 33 回宇宙科学技術連合講演会, 1C7 (1989) 
 
渡辺和樹・藤本淳・留目一英，宇宙用制振材料の開発，第 32 回宇宙科学技術連合講演会, 
2D17 (1988) 
 
渡辺和樹・柳川孝二・島田一明・留目一英, 制振材による宇宙ステーションμ－ｇ擾乱の
低減，第 31 回宇宙科学技術連合講演会, 1A8 (1987) 
 
渡辺和樹・三津間秀彦・留目一英・浜一守，ＦＥＭとＳＥＡによる人工衛星の音響応答予
測，構造強度に関する講演会第, 第 28 回構造強度に関する講演会 (1986) 
 
三津間秀彦・奥平俊暁・渡辺和樹・留目一英・浜一守，大型静止三軸衛星バス構体締結部
材の試作・試験，第 30 回科学技術連合講演会, 2E18 (1986) 
 
渡辺和樹・三津間秀彦・奥平俊暁・留目一英・浜一守，人工衛星の音響応答解析における
ＦＥＭとＳＥＡ，第 30 回科学技術連合講演会, 2E10 (1986) 
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